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Resumen
Actualmente existe una necesidad de reducir el consumo de combustible en la industria aero-
nau´tica, debido al constante incremento en el precio de de combustible.
Si se observa los modelos actuales de aeronaves, la mayor´ıa de estos poseen un sistema anti-hielo
denominado Wing Anti Ice, el cua´l se cree que no esta´ lo suficientemente optimizado.
Es por esto que en el presente trabajo se va a realizar un estudio global del mismo. Se van a
mostrar los principios f´ısicos en los que se basa, un disen˜o 3D del modelo y se van a realizar unas
simulaciones para analizar el sistema.
Por u´ltimo se van a establecer las que se creen que son las posibles v´ıas de desarrollo para mejorar
este sistema y hacerlo ma´s eficiente energe´ticamente.
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Abstract
Nowadays exists a real necessity to decrease the fuel consumption in the aerospace industry, it
is caused by the constant increment on the fuel price. If we look on the actual airplanes models we
can appreciate that the majority of them uses the anti-icing system called Wing Anti Ice which
is not optimize at all.
The project will be focused on this system, performing a global study about this system. The main
principal physics concepts, 3D designs and simulations will be shown. To conclude this project,
some possibilities to improve this system will be given.
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Cap´ıtulo 1
Introduccio´n
1.1. Definicio´n
El presente documento constituye el trabajo de fin de grado de Sergio Robles Mart´ınez para
la obtencio´n del t´ıtulo de Ingenier´ıa Meca´nica, el tema propuesto es el estudio del sistema WAI y
sus posibles v´ıas de desarrollo para mejorar su eficiencia energe´tica.
El sistema WAI(Wing anti ice) es uno de los sistemas ma´s importantes y fundamentales del avio´n,
ya que tiene como principal funcio´n evitar la formacio´n de hielo. Este es de gran importancia,
ya que dependiendo de la altura o de las condiciones meteorolo´gicas exteriores, podr´ıa formarse
hielo en zonas estancas del avio´n, donde pueda depositarse agua por precipitacio´n. Este sistema
se nutre de aire caliente que se extrae del motor, a este proceso se le denomina sangrado.
Estos sangrados se realizan en dos puertos situados en las diferentes etapas del compresor del
motor.
Dichos puertos extraen aire directamente del motor y dependiendo de la situacio´n de vuelo, la
presio´n, la temperatura del aire variara´n entre IP(Puerto intermedio) y HP(Puerto Alto, ma´s
cercano a la ca´mara de combustio´n). Este aire que se sangra del motor circulara´ por una serie
de conductos y va´lvulas hasta llegar a varios sistemas adyacentes, siendo el WAI uno de ellos. El
Wing Anti Ice System consiste en un conducto que recorre el borde de ataque del ala, dejando
salir aire caliente; proveniente del aire sangrado a los motores; por una serie de pequen˜os orificios
a lo largo del conducto, denominado tubo Piccolo.
Una de las zonas de mayor importancia son las alas de los aviones, ya que de estas depende
la sustentacio´n de la aeronave, siendo junto a los motores los dos elementos ba´sicos que permiten
que los aviones puedan volar.
Como se ha comentado es posible que se forme una capa de hielo en los elementos hipersusten-
tadores de los aviones. Estos se dividen generalmente en dos, los flaps y los slats. En el presente
proyecto solo se van a tener en cuenta los slats, que se encuentran en la parte delantera del ala, y
que esta´n en contacto directo con el aire. Es por esto que son unos de los elementos ma´s afectados
por el hielo.
Esto puede afectar gravemente a la geometr´ıa del borde de ataque provocando un aumento de
la resistencia aerodina´mica lo que provoca una necesidad de aumentar el empuje del avio´n y por
tanto el consumo. En el peor de los casos podr´ıa desencadenar en una entrada en pe´rdida de la
aeronave cuando tenemos unos bajos a´ngulos de ataque. A continuacio´n podemos apreciar una
imagen que muestra este proceso.
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Figura 1.1: Pe´rdida de sustentacio´n provocado por la formacio´n de hielo [52].
Adema´s de lo anteriormente mencionado, tambie´n podr´ıa provocar la pe´rdida del movimiento
de los elementos de control, con lo que se perder´ıa el control del avio´n. Es por todo esto, que el
sistema WAI es uno de los sistemas ma´s importantes y fundamentales del avio´n, ya que evita la
formacio´n de hielo. Actualmente se utiliza un sistema que caliente el borde de ataque, licuando el
hielo que pueda formarse en e´l, y por tanto evitando su acumulacio´n.
1.2. Motivacio´n
Actualmente el mayor reto al que se enfrenta el sector aerona´utico es la reduccio´n del consumo
de combustible empleado en todas sus fases de vuelo, esto se debe al paulatino crecimiento en el
precio del combustible. Doug Parker, CEO de American Airlines, indica que el precio ha aumentado
ma´s de un 60 % tal y como explica en una entrevista concedida a Business Insider, donde destaca
que los principales damnificados sera´n los consumidores con vuelos ma´s caros. [53]
Adema´s, como consecuencia principal de la globalizacio´n de la sociedad actual, aumentan an˜o a
an˜o el nu´mero de vuelos tanto a corta, como a larga distancia, por lo que en los pro´ximos an˜os
se espera un marcado crecimiento en el nu´mero de pasajeros, que se traduce en un aumento del
nu´mero de vuelos.
Figura 1.2: Gra´fico que muestra el incremento en el nu´mero de vuelos [49].
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Este proyecto se va a centrar en uno de los mu´ltiples sistemas que posee una aeronave; el sistema
Wing Anti-Icing ; en el que se cree que se pueden realizar muchas mejoras para hacer este sistema
ma´s eficiente y conseguir dar soluciones a las demandas que nos genera la sociedad actual.
Los dos puntos de´biles del sistema actual y del que se cree que existe un margen de mejora son su
baja eficiencia energe´tica y un sistema de deteccio´n que facilite en todo momento las condiciones
meteorolo´gicas del borde de ataque y poder conocer si estas, favorecen o no la formacio´n del hielo.
Es por esto que analizando el sistema y optimiza´ndolo se podra´ ahorrar combustible, que, influira´
directamente en el precio de los vuelos.
1.3. Objetivos
En el presente documento se busca realizar un manual o gu´ıa sobre los sistemas anti-hielo
actuales, para ello se va a realizar un ana´lisis global del sistema actual y se van a asentar las bases
de posibles nuevas v´ıas de desarrollo. Se van a enumerar los objetivos:
Estudio previo del sistema, sus variantes y las actuales l´ıneas de innovacio´n.
Estudio de la normativa reguladora vigente, o´rganos reguladores y requerimientos mı´nimos
del sistema.
Estudio de los feno´menos f´ısicos en los que se basa el sistema.
Disen˜o 3D del entorno f´ısico del sistema
Realizacio´n de simulaciones con CFD para analizar la necesidad del uso de este tipo de
sistemas.
Interferencias del sistema y l´ıneas de mejora.
1.4. Evolucio´n Histo´rica
Antes de explicar y desarrollar la utilizacio´n del sistema anti-hielo en la actualidad es conve-
niente estudiar los primeros sistemas que se desarrollaron, por que´ empezaron a ser de utilidad y
co´mo han ido evolucionando hasta la actualidad.
Los primeros problemas derivados de la aparicio´n del hielo aparecieron durante la Segunda Guerra
Mundial, momento en el cual se empezo´ su investigacio´n y desarrollo. Despue´s del bombardeo de
Pearl Harbor, el plan ma´s eficaz para invadir Japo´n segu´n el mando Norteamericano era a trave´s
de Alaska y las islas Aleutianas. Anticipando el grave problema de la aparicio´n del hielo, empre-
sas como General Electric y el MIT (Massachusetts Institute of Technology) junto con la NACA
unieron esfuerzos para tratar de resolver este problema.
Uno de los problemas derivados del hielo en esta e´poca era la acumulacio´n de hielo en el propul-
sante y en el borde de ataque del avio´n, bloqueando la entrada de aire de los motores. Adema´s, la
formacio´n de hielo en la cabina del piloto puede limitar la visibilidad.
Antes de la guerra los disen˜adores utilizaban un sistema simple y barato para eliminar el hielo.
Consist´ıa en un sistema meca´nico formado por una “bota” de goma con la capacidad de inflarse
y destruir as´ı el hielo formado. Pero este me´todo conllevaba varios inconvenientes.
Este sistema reduc´ıa significativamente la eficiencia aerodina´mica, aumentando consigo conside-
rablemente la resistencia. Esta falta de eficiencia ten´ıa que ser compensada de alguna manera, y
como se pensaba que podr´ıa ser ma´s eficiente es utilizar calor para su eliminacio´n.
Este fue el camino de investigacio´n y desarrollo que se siguio´ durante la Segunda Guerra Mundial.
Aunque la idea de desviar el calor del escape del motor a los bordes delanteros de las alas y la cola
no era nueva, antes de la guerra los fabricantes de aeronaves no estaban dispuestos a soportar los
costes de produccio´n adicionales requeridos por un sistema de anti-hielo te´rmico. El primer avio´n
con un sistema anti-hielo te´rmico fue el Lockheed 12 aeronave que aparece en la siguiente imagen.
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Figura 1.3: Lockheed 12 [29].
Otro sistema que se utilizo´ durante estos an˜os en aviacio´n fue el TKS, que fue desarrollado por
el eje´rcito brita´nico durante la guerra. Se uso´ primeramente en los bombarderos RAF, debido a la
necesidad de volar a altitudes bajas para una mayor precisio´n en sus misiones.
Los sistemas anti-hielo habituales no eran compatibles con la necesidad de fabricar bordes de
ataque blindados. La solucio´n fue aportada por TKS. Los primeros sistemas consist´ıan en canales
porosos que permit´ıan al fluido actuar a trave´s del blindaje. La produccio´n de esta solucio´n en los
aviones fue introducida en Europa en los u´ltimos an˜os de la guerra en aviones como el Handley
Page Halifax, Avro Lincoln y los bombarderos Vickers Wellington.
El sistema TKS consist´ıa en la utilizacio´n de un fluido a base de Glycol para cubrir las superficies
cr´ıticas de un avio´n y evitar el riesgo de formacio´n de hielo en los bordes de ataque, o romper el
hielo ya acumulado de forma qu´ımica. Este l´ıquido es bombeado ele´ctricamente desde un tanque
hasta los panales porosos de las zonas con mayor posibilidad de aparicio´n de hielo.
La mayor parte de las tareas de investigacio´n de esta e´poca consist´ıan en la prediccio´n de la
aparicio´n de hielo en vuelo. Para ello, varios investigadores disen˜aron y construyeron un tu´nel de
viento para hielo, mucho ma´s complejo que un convencional. Adema´s, en 1944 la NACA comenzo´
un programa que ten´ıa como objetivo el estudiar las condiciones atmosfe´ricas que formaban el
hielo, realizando estudios estad´ısticos.
La gran mayor´ıa de datos para la realizacio´n de estos estudios fueron tomados durante la guerra.
Fue gracias a esto que se empezo´ a entender la cantidad de humedad necesaria y la temperatura del
ambiente para la formacio´n de hielo, aunque au´n se sigue investigando en este a´mbito, y se sigue
completando informacio´n sobre la aparicio´n del hielo en los aviones. En la ilustracio´n siguiente se
puede ver co´mo Wilson Hunter, l´ıder del
textitIcing Research Section demuestra la peligrosidad del hielo en los motores del P-39 despue´s
de un ensayo en tu´nel de viento.
Figura 1.4: Wilson Hunter.L´ıder del equipo de investigacio´n [30].
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Durante los an˜os 50, un hecho significativo contribuyo´ a frenar la investigacio´n en la formacio´n del
hielo, la aparicio´n de los turborreactores. Este tipo de motores confer´ıan una potencia considera-
blemente ma´s elevada que los motores alternativos a los que sustitu´ıan. Este hecho proporcionaba
dos ventajas principales: El sobredimensionamiento de los motores y la capacidad de volar a ma-
yores altitudes de vuelo en crucero.
El sobredimensionamiento permitio´ el sangrado de aire caliente de los motores y canalizado a
trave´s de las alas para proporcionar el calor necesario para evitar o eliminar la formacio´n de hielo.
Adema´s, dado que los turborreactores proporcionaban mayor potencia, era posible volar a alturas
mayores, y por tanto evitar las nubes, principal fuente de formacio´n de este problema. De esta
manera se pod´ıa reducir el tiempo de aparicio´n del hielo a las fases de despegue, subida y aterriza-
je. Se hab´ıa encontrado una solucio´n ma´s eficiente que la que exist´ıa anteriormente en los aviones,
tanto las botas de goma como el sistema TKS.
En los an˜os siguientes no so´lo se desarrollo´ el sistema de sangrado de aire. En concreto, en los an˜os
60, con la aparicio´n de los aviones privados de negocios como el Havilland 125, no dispon´ıan de
sistema de sangrado para redirigir el flujo al ala, y el sistema de botas de goma era aerodina´mi-
camente inaceptable, por lo que el sistema o´ptimo existente era el desarrollado en los an˜os 40, el
TKS. Este hecho fue una oportunidad para la compan˜´ıa que desarrollo´ este sistema para mejorarlo
y seguir evolucionando.
Figura 1.5: Haviland 125 [11].
En los an˜os 70 TKS empezo´ a colaborar con Mc Donell Douglas en un sistema de contamina-
cio´n del hielo para la prueba en vuelo de la NASA
textit “Flow Laminar Yetstar”. Y en los 80 se desarrollo´ un sistema de perforado mediante la´ser
a paneles de titanio para introducirlos en este sistema anti-hielo.
En los an˜os posteriores, el sistema ma´s utilizado y desarrollado es el sistema que utiliza el san-
grado de aire de los motores. Este sistema adema´s sera´ explicado en profundidad en apartados
anteriores.
Con el avance de la tecnolog´ıa, diversas compan˜´ıas como Boeing optaron por aprovechar la energ´ıa
ele´ctrica para calentar el borde de ataque del ala. Este sistema es ma´s reciente, por lo que se ex-
plicara´ en detalle en el apartado siguiente de Estado del Arte.
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Figura 1.6: Wind coated in TKS fluid [28].
[30]
1.5. Estructura del documento
El presente documento recoge la informacio´n relativa al proyecto siguiendo la siguiente estruc-
tura :
En el primer cap´ıtulo se muestra la definicio´n del proyecto, los objetivos y motivaciones por
los que se ha realizado. Posteriormente se muestra la evolucio´n histo´rica de este tipo de
sistemas.
En el segundo cap´ıtulo se lleva a cabo un estudio bibliogra´fico donde se explica los tipos
de sistemas anti-hielo, de deteccio´n de la aparicio´n del hielo y su uso en la aviacio´n. Para
finalizar se recogen las diferentes l´ıneas de innovacio´n de estos sistemas.
En el tercer cap´ıtulo se seleccionan la normativa relacionada con estos sistemas as´ı co´mo las
organizaciones reguladoras, adema´s se incluye los requerimientos necesarios del sistema.
En el cuarto cap´ıtulo se recoge los diferentes feno´menos f´ısicos en los que se basa el sistema,
donde se exponen un ejemplo de cada uno.
En el quinto cap´ıtulo se presentan los diferentes disen˜os 3D realizados en el proyecto.
En el sexto cap´ıtulo se muestran las simulaciones realizadas.
En el se´ptimo cap´ıtulo se describen las interaciones del sistema que se esta´ estudiando con
los dema´s sistemas que se encuentran en la aeronave.
En el octavo cap´ıtulo se van a mostrar las posibles l´ıneas de desarrollo del sistema.
En el u´ltimo cap´ıtulo se va a mostrar el presupuesto y el entorno socio-econo´mico.
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Cap´ıtulo 2
Estado del Arte
2.1. Introduccio´n
El sistema Wing Anti-Icing se nutre de aire a presio´n que se obtiene sangrando al motor, por lo
que se trata de un sistema neuma´tico, a continuacio´n se va a explicar las caracter´ısticas principales
de estos y sus diferentes aplicaciones dentro de la aeronave.
Los sistemas neuma´ticos juegan un papel muy importante dentro de un avio´n, ya que forman parte
de algunos procesos vitales en el desarrollo del vuelo de una aeronave, se utilizan principalmente
como fuentes de presio´n de emergencia para los sistemas hidra´ulicos.
La principal diferencia en el funcionamiento con los sistemas hidra´ulicos es que el aire es compresi-
ble, por lo que la presio´n del sistema puede variar gradualmente desde el valor ma´ximo hasta que
sea inexistente. El aire a presio´n debe conservarse limpio por lo que el uso de filtros es esencial,
adema´s debemos evitar que este en zonas con humedad o escapes de aceites; secadores qu´ımicos
y separadores de l´ıquidos sera´n obligatorios para su mantenimiento. Por u´ltimo hay que tener en
cuenta que a altas altitudes (provocan bajas temperaturas), este aire se podr´ıa congelar lo que
supondr´ıa grandes problemas. [43]
El flujo se suministra a trave´s del sistema de sangrado de los motores, denominado BLEED, es el
encargado de extraer el aire de las turbinas o de la unidad de potencia auxiliar (APU ). Este aire
se puede utilizar en diversos sistemas [32]:
Arranque de los Motores
Sistema Anti-hielo (WAI )
Presurizacio´n de Cabina y Aire acondicionado
Presurizacio´n del Agua para Cabina
Ventilacio´n del Comportamiento de Avio´nica
Presurizacio´n de los Contenedores del Sistema Hidra´ulico
Sistema de Generacio´n de Ox´ıgeno(OBOGS)
Sistema de Generacio´n de Gases Inertes(OBIGGS)
Mejora de la capa L´ımite.
Actualmente dentro de la industria aerona´utica, existen varias ramas de investigacio´n para el
desarrollo de nuevos sistemas ma´s eficientes que sustituyan los sistemas neuma´ticos actuales por
otros ma´s eficientes. Entre otros estudios, algunos se centran en el sistema anti-hielo, ya que con
las te´cnicas existentes, se producen efectos indirectos no deseados como un aumento considerable
Estudio del sistema WAI y posibles v´ıas de desarrollo para mejorar su eficiencia energe´tica. 7
CAPI´TULO 2. ESTADO DEL ARTE
del peso del avio´n, lo que provoca un aumento de combustible y un mayor coste por vuelo, adema´s
del consiguiente emisio´n de CO2 a la atmo´sfera.
Debido a la rapidez con la que se puede dar la formacio´n de hielo, es necesario instalar un sistema
que sea capaz de detectar y eliminarlo de manera eficaz. Todas las aeronaves en la actualidad deben
tener un sistema de proteccio´n contra el hielo, de acuerdo a la regulacio´n del ATA 30.[22] Esto
es debido a que como antes hemos mencionado, la aparicio´n de este hace que se vea gravemente
afectada la capacidad aerodina´mica del avio´n, as´ı como el manejo y control del mismo.
A continuacio´n se va a mostrar una gra´fica de como var´ıa el coeficiente de sustentacio´n Cl con
respecto al a´ngulo de ataque α que dependera´ de si el ala esta limpia o no. Antes de mostrar la
gra´fica se van a explicar unos conceptos ba´sicos de Aerodina´mica para entender correctamente el
significado de la misma.
En primer lugar se va a explicar el concepto de a´ngulo de ataque y para ello se define la terminolog´ıa
de un perfil alar.
Figura 2.1: Terminolog´ıa del perfil [25].
Se va a definir los para´metros ma´s determinantes para el estudio que aparecen en la imagen
anterior:
Cuerda: Es una l´ınea recta que une el borde de ataque con el borde de salida, es una longitud
caracter´ıstica del perfil.
L´ınea de curvatura media: Es una l´ınea equidistante del intrado´s y el extrado´s. La forma de
esta l´ınea fija la forma del perfil.
Sustentacio´n: Componente perpendicular a la corriente de aire.
Resistencia: Componente paralela a la corriente de aire.
A´ngulo de ataque: es el a´ngulo que existe entre la cuerda y la corriente de aire.
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Figura 2.2: Definicio´n a´ngulo de ataque [25].
Una vez que ya se ha definido el a´ngulo de ataque y el concepto de sustentacio´n, a continuacio´n
se va a definir el para´metro Cl. Es un factor adimensional que se obtiene de la siguiente fo´rmula:
Cl =
L
S · q (2.1)
Representando ahora el Cl en funcio´n del a´ngulo de ataque. Se puede observar que el producto
q· S es constante y a mayor a´ngulo de ataque, mayor es L y por tanto mayor es el coeficiente de
sustentacio´n. El uso de este factor es a pesar de lo que pueda parecer primera vista, simplifica el
problema ya que si las densidades o las velocidades variara´n el Cl solo dependera´ del a´ngulo de
ataque y una vez se haya disen˜ado el avio´n la curva de este para´metro sera´ invariable.
Este factor principalmente se usa para calcular la fuerza de sustentacio´n generada por un cuerpo
en el aire mediante la siguiente fo´rmula:
L =
1
2 · ρ · V 2 · Cl · Sref (2.2)
Donde:
L: Fuerza de sustentacio´n.
ρ: Densidad del aire.
V: Velocidad del cuerpo.
Sref : Superficie total del objeto, en este caso superficie total del ala.
Figura 2.3: Gra´fica dela capacidad de vuelo frente a hielo [26].
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La gra´fica var´ıa en funcio´n del perfil usado, de los elementos hipersustentadores que tenga
integrados y de las condiciones exteriores.
Como se puede observar en la gra´fica anterior si existe la formacio´n de hielo en el ala el Cmax
disminuye; para´metro que se explicara´ en el siguiente pa´rrafo; aumentando la velocidad de pe´rdida.
Esto puede provocar que el margen de aviso o de alerta del stick-shaker sea muy pequen˜o, ya que
estos se basan en a´ngulos de ataque preestablecidos. Adema´s debido a la formacio´n del hielo, el
peso de la aeronave aumenta de manera considerable. El aumento de resistencia que se produce
puede afectar a todas las maniobras del avio´n, siendo muy importante en la degradacio´n de los
elementos de subida, ya que un fallo motor podr´ıa ser catastro´fico.
El Cmax se considera el punto ma´ximo donde el ala genera la ma´xima sustentacio´n para un
determinado a´ngulo. Por encima de este, la sustentacio´n decrece y comienzan a aparecer problemas
hasta que entramos en pe´rdida. Este hecho ocurre ya que al incrementar el a´ngulo de ataque del
ala, el aire, que se desliza por encima del ala, empieza a desprenderse de la superficie debido a
la velocidad del flujo y a la geometr´ıa del ala. Estos dos factores propician que se genere una
zona sobre la superficie de reflujo o de pequen˜os torbellinos, lo cual reduce la sustentacio´n del ala,
proceso que se puede observar en la siguiente imagen:
Figura 2.4: Incremento de la capa turbulenta segu´n incrementa el a´ngulo [42].
Volviendo a la gra´fica anterior, la formacio´n de hielo afecta severamente a la sustentacio´n del
ala, como se puede apreciar, ya que modifica la geometr´ıa de la misma, propiciando a que el flujo
del aire que pase por esas zonas se desprenda de la superficie. Hecho que provoca que el ala entre
antes en pe´rdida, disminuyendo as´ı, el coeficiente de sustentacio´n y aumento de la resistencia.
Por u´ltimo cabe destacar que si se diera el caso de congelacio´n de los componentes hipersustenta-
dores como los Slats o Flaps afectar´ıa a las maniobras y la estabilidad del avio´n.
2.2. Tipos de sistemas anti-hielo
Actualmente se utilizan varios medios para prevenir o controlar la formacio´n de hielo:
Sistemas de sangrado de aire.
Sistema Neuma´tico.
Sistemas ele´ctricos
Sistemas qu´ımicos
Sistemas electromeca´nicos.
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2.2.1. Sistema de sangrado de aire (WAI/TAI )
Son conocidos en la industria como anti-hielo, ya que trabajan de forma no continua y usual-
mente son activados antes de que se produzca una acumulacio´n de hielo.
Purga de aire caliente del compresor de la turbina (B leed Air).
Este sistema es el ma´s utilizado hoy en d´ıa en aviones comerciales propulsados por turborreactores,
es por esto que centraremos el estudio en este tipo de sistemas.
El aire de entrada pasa a trave´s del (Fan) y se divide en dos flujos.
El de salida que solo se comprime como consecuencia por su paso por el (Fan) y se usa para gene-
rar propulsio´n. El de entrada, en cambio, se usa en la turbina de gas. Este entra en un compresor
(multi-etapa), que eleva la presio´n del fluido hasta alta presio´n.
A continuacio´n entra en la ca´mara de combustio´n donde elevara´ su temperatura y se expandira´.
Por u´ltimo pasara´ a trave´s de la turbina de gas donde se expandira´ proporcionando un (Th-
rust)adicional.
Figura 2.5: Componentes ba´sicos de un motor(Fan-Jet) [48].
Este tipo de sistemas poseen dos tipos de puertos de sangrado, el de alta presio´n ( HP) que
esta lo ma´s al final posible del compresor para obtener la mayor presio´n posible y un puerto de
presio´n intermedia ( IP) donde la presio´n se adapta cuando estamos en crucero o en condiciones
de alta potencia.
El puerto de alta presio´n se cerrara´ cuando la presio´n en el intermedio es adecuada y se encendera´
en caso contrario.
Figura 2.6: Esquema comu´n del sangrado de un motor [48].
Este sistema de sangrado conduce el aire hacia dentro del aeronave hacia las partes donde
se necesita eliminar la presencia de hielo. Cuando es necesario el uso del sistema Anti-Hielo, el
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sistema de sangrado cuenta con una va´lvula en el ala que se abre y deja fluir parte del flujo hacia
el sistema WAI. Este aire sangrado llega a cada parte del borde de ataque mediante un eyector en
cada a´rea interna del ala. El eyector descarga el aire al exterior mediante los que se denominan
tubos piccolo. Cuando se enciende el sistema WAI el regulador de presio´n abre la va´lvula encar-
gada de drenar el aire al sistema. Si la temperatura en el borde de ataque es aproximadamente de
+140oF los interruptores de luz se encendera´n, pero si la temperatura se excede de 212oF en el
exterior o 350oF en el interior se encendera´ la luz WING OVHT de alerta.
[31]
Figura 2.7: Sistema te´rmico del W AI [31].
El borde de ataque del ala esta´ compuesto de dos capas.
Figura 2.8: Calentamiento en el borde de ataque [31].
Intercambiadores de calor del escape del motor:
Un intercambiador de calor contiene dos v´ıas de flujo separado. Los dos no entran en contacto
entre s´ı; se intercambia solo la energ´ıa en forma de calor dentro del dispositivo. El nu´cleo de este
tipo de intercambiador no contiene mo´viles, aunque dependiendo de su aplicacio´n podr´ıa tener
va´lvulas para modificar el flujo en funcio´n de nuestras necesidades.
Aire del pisto´n calentado por un calentador de combustio´n:
El aire recorre un entramado de tubos situados tanto en las alas, como en los dema´s lugares
propensos a sufrir procesos de congelacio´n.
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.
Figura 2.9: Modelo 3D de un intercambiador [5].
Sin embargo, como la cantidad de energ´ıa necesaria para eliminar el hielo es muy elevada, este
tipo de sistema de proteccio´n mediante sangrado de aire caliente no es muy eficaz.
2.2.2. Sistema Neuma´tico
Es un sistema de deshielo que utiliza aire de presio´n relativamente baja para inflar y desinflar
ra´pidamente unas ca´maras de caucho conocidas como ”botas”para romper el hielo acumulado.
Generalmente, este proceso se realiza por segmentos, comenzando por las zonas exteriores de las
alas y siguiendo por las interiores y el estabilizador horizontal.
El sistema puede ser operado de forma automa´tica, a trave´s de un circuito de temporizacio´n
o manualmente, utilizando un control de cabina para iniciar la secuencia del ciclo de arranque.
Este sistema de proteccio´n contra el hielo se utiliza normalmente en aviones comerciales de taman˜o
medio y en aviones utilitarios, ya que requiere la habilidad del piloto para activarlas en el momento
ido´neo. Tambie´n es muy comu´n en helico´pteros o bordes de ataque de ciertas aeronaves de corto
alcance.
Figura 2.10: Sistema neuma´tico [31].
2.2.3. Sistemas Ele´ctricos
Se utilizan principalmente como sistema anti-hielo y consiste en emplear la electricidad para
calentar pequen˜os componentes que evitan la formacio´n de hielo gracias a la radiacio´n de energ´ıa
te´rmica. Este tipo de sistemas esta´n muy limitados debido al alto amperaje necesario por lo que
son ma´s eficaces como proteccio´n de las sondas de datos ae´reos como por ejemplo los tubos de
pitot, los detectores de hielo o las sondas AOA entre otros. Este tipo de sistema se usa en aviones
de grandes dimensiones de transporte civil y en algunos con turbohe´lices. Si nos centramos en
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aviones ma´s pequen˜os de aviacio´n en general, se utiliza una tecnolog´ıa llamada Thermawing que
utiliza las capacidades conductoras del grafito. Actualmente se ha desarrollado una nueva te´cnica
que consiste en aplicar una capa de nanotubos de Carbono y darle energ´ıa usando el sistema del
avio´n, haciendo que los nanotubos se calienten eliminando as´ı la posibilidad de formacio´n de hielo.
Algunos aviones modernos posen botas ele´ctricas en las zonas de las alas y de los estabilizadores
horizontales. Estas botas contienen elementos calefactores ele´ctricos que esta´n unidos a los bordes
delanteros de forma similar a las botas neuma´ticas de deshielo. Cuando el sistema se activa, las
botas se calientan y derriten el hielo de las superficies. El sistema no funciona mientras el avio´n
esta´ en tierra, porque requiere de un amperaje que el sistema ele´ctrico no puede proporcionar si
los generadores principales no esta´n disponibles y funcionando.
2.2.4. Sistemas Qu´ımicos
Tambie´n conocidos como Weeping wings o sistemas TKS, su uso ma´s comu´n es como un sistema
anti-hielo pero tambie´n se puede utilizar como me´todo de deshielo. Se trata de liberar fluidos
depresores del punto de congelacio´n, a trave´s de pequen˜os orificios sobre el borde de ataque del
ala mediante una bomba de fluido que se activa desde la cabina, tal y como se puede observar en
la siguiente imagen. Normalmente se suele usar en tierra y durante el vuelo [31].
Figura 2.11: Orificios weepings wings [13].
Segu´n la empresa CAV Ice Protection este es el sistema anti-hielo preferido por la mayor´ıa
de aeronaves y para UAV(Unmanned Aircraft Vehicle). Hoy en d´ıa hay un total de unas 6000
aeronaves equipadas con este sistema. Aun as´ı, la gran pregunta es que´ ventajas e inconvenientes
ofrece este sistema para que se considere como opcio´n principal para la mayor´ıa de aeronaves.
Segu´n Aero-Sense, las ventajas y desventajas son las siguientes:
Figura 2.12: Ventajas y desventajas sistema TKS [1].
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2.2.5. Sistemas Electromeca´nicos
Tambie´n conocidos como EMEDS/TMEDS/EIDI. Estos sistemas utilizan una carga ele´ctrica
para flexionar las capas del ala causando una rotura del hielo. A continuacio´n se va a explicar las
caracter´ısticas de los ma´s importantes.
Figura 2.13: Sistema electromeca´nico EPIPS [50].
EPIPS,Electric Pulse Ice Protection System es un sistema que proporciona una solucio´n efi-
ciente y de bajo consumo tanto para materiales meta´licos como para compuestos, do´nde no es
sencillo obtener energ´ıa ele´ctrica [50].
Cox and Company ha desarrollado un sistema ligero y de bajo consumo llamado EMEDS,Electro-
Mechanical Expulsion Deicing System se trata de la primera tecnolog´ıa de proteccio´n contra el
hielo en recibir la certificacio´n de la FAAen 50 an˜os, y actualmente esta´ en servicio en los aviones
comerciales mu´ltiples (FAA parte 23 y FAA parte 25) y aviones militares. Las principales ventajas
y desventajas de este tipo de sistema respecto al resto son:
Figura 2.14: Ventajas y desventajas del sistema electromeca´nico [41].
2.3. Sistemas de deteccio´n de hielo
Es muy importante obtener a tiempo real la situacio´n frente al hielo y controlar cualquier
indicio de una posible formacio´n del mismo, para ellos existen 3 formas principales de detectarlo:
1. Datos visuales. Es un sistema que se basa en la inspeccio´n visual del piloto para detectar la
formacio´n de hielo en ciertas superficies del aeronave. Ciertas superficies de observacio´n que los
pilotos suelen hacer son en las palas, partes del cristal o en el borde de ataque del ala. Aun as´ı,
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la u´ltima puede ser dif´ıcil de ver ya que segu´n el tipo de aeronave, puede estar fuera del alcance
visual del piloto. Otra dificultad son los vuelos nocturnos, ya que se antoja imposible poder
visualizar estas zonas. Por ello las aeronaves que usen este sistema deben incorporar luces que les
proporcionen visualizacio´n de estas zonas. Este sistema de deteccio´n fue usado principalmente
en las aeronaves antiguas, cuando la tecnolog´ıa no permit´ıa sistemas de deteccio´n a bordo. Hoy
en d´ıa este es usado en aeronaves que no tienen sistemas de deteccio´n abordo y en avionetas
pequen˜as tipo Cessnao en veleros.
2. Deteccio´n de condiciones de congelamiento. Con el detector se intenta ubicar las condiciones
favorables para que se produzca la congelacio´n en un vuelo y proveer indicaciones a la tripulacio´n
o actuar automa´ticamente el sistema.
3. Deteccio´n de acumulacio´n de hielo. Los detectores han sido disen˜ados para alertar ante cualquier
tipo de formacio´n de hielo que se forme sobre el borde de ataque de las alas, en las tomas de aire y
sobre la superficie superior del plano. Estara´n operativos para el deshielo durante las operaciones
de vuelo o en tierra, para proveer una clara indicacio´n de la presencia de contaminantes y al
mismo tiempo para actuar automa´ticamente cuando la acumulacio´n de hielo sobrepase ciertos
l´ımites preestablecidos.
Figura 2.15: Proceso de deteccio´n de hielo [31].
Los dos u´ltimos sistemas de deteccio´n son los sistemas ma´s empleados actualmente en cualquier
aeronave que tenga espacio suficiente para instalarlas. Estos sistemas suelen ir equipados con
puntos de medicio´n en el fuselaje de la aeronave y luego, a trave´s de uno o varios ordenadores,
se determina si se ha formado hielo en la aeronave. En caso de que la aeronave tenga o se le
este´ formando hielo, estos sistemas de deteccio´n avisan al piloto o encienden el sistema anti-hielo
automa´ticamente. Para la deteccio´n del hielo, el sistema que predomina en la aviacio´n general
esta´ comercializado por la empresa UTC Aerospace System (Goodrich), cuyo sistema consta de
un detector cil´ındrico de metal que va al exterior del fuselaje. Esta pieza funciona por frecuencia
de vibracio´n y utilizan ca´lculos aerodina´micos para deducir la cantidad de hielo en el ala. Este
sistema no funciona con el avio´n en parado y no es capaz de reconocer si el ala se ha liberado del
hielo.[51]
Tambie´n es conocido el sistema Vaisala checktime.
Es un moderno sistema de decisio´n-apoyo que ayuda a las aerol´ıneas sobretodo durante el per´ıodo
invernal a detectar con e´xito las condiciones necesarias de una posible formacio´n de hielo. Ha sido
desarrollado por expertos meteoro´logos, se usa la precisio´n de los sensores que miden temperatura,
viento, tipo de precipitaciones y LWE (Liquid Water Equivalent) para calcular el impacto que puede
generar las condiciones cambiantes del tiempo, este proceso se lleva a cabo en tiempo real. Usando
checktime se agilizan las operaciones aeroportuarias, manteniendo el alto nivel de seguridad ae´rea.
[7]
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Figura 2.16: Ejemplo de funcionamiento checktime de Vaisala [7].
2.4. Usos en la Aviacio´n
De acuerdo con la FAA(Federal Aviation Administration, los sistemas anti-hielo ma´s usados
son los que se resumen en la siguiente tabla:
Figura 2.17: Tipos de sistemas anti-hielo ma´s usados [31].
Como se puede observar, esta clasificacio´n se ha hecho en funcio´n de la zona donde se necesita
eliminar o prevenir la aparicio´n de hielo. A continuacio´n se va a hacer una clasificacio´n en funcio´n
del tipo de aeronave:
Aviones antiguos, aeronaves con turbopropulsores y algunas aeronaves de baja y media
velocidad, especialmente aquellas que no disponen de elevacio´n del borde de ataque como los
slats; como los jets o avionetas; se emplean sistemas anti-hielo neuma´ticos como las botas.
UAV y nuevas generaciones de aeronaves como el Diamond DA42 FIKI usan la tecnolog´ıa
weeping wings.
Aviones de alto rendimiento como el Boeing 787 Dreamliner lleva una tecnolog´ıa termo-
ele´ctrica[39].
Aviones militares y la mayor´ıa de aviones comerciales de largo alcance emplean sistemas
electromeca´nicos o termo-neuma´ticos como sistema de deshielo(WAI/TAI )que son controla-
dos automa´ticamente. Como ejemplos podr´ıamos destacar el A400M o cualquier modelo de
Airbus.
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Figura 2.18: Modelo Diamond DA42 FIKI [1].
2.5. Sistemas de Innovacio´n
2.5.1. Producto JEDI ACE
El proyecto JEDI-ACE(Japanese-European De-Icing Aircraft Collaborative Explorationes un
programa de I+D entre Europa y Japo´n donde se han desarrollado nuevas tecnolog´ıas de deshielo
para proteger las alas de las aeronaves y las han sometido a pruebas.
Este proyecto se centro´ en el desarrollo de la pro´xima generacio´n de sistemas anti-hielo integrados,
que se basan en [2]:
Nuevos materiales con memoria de forma (Shape Memory Materials , SMM) en aplicaciones
de deshielo para aeronaves
Nuevos revestimientos anti-hielo, incluidos revestimientos superhidrofo´bicos para a´reas ubi-
cadas detra´s del borde de ataque de las alas.
Sistema de sensores de hielo para la medicio´n en tiempo real de la acumulacio´n de hielo
2.5.2. Proyecto InductICE de IKERLAN
IKERLAN es un centro localizado en el Pa´ıs Vasco, que es l´ıder en tecnolog´ıa de transpor-
te, que esta desarrollando un programa en colaboracio´n con AIRBUS DS que quiere prevenir la
formacio´n de hielo en las alas de las aeronaves mediante el uso de una tecnolog´ıa de induccio´n
electromagne´tica. El nombre del Proyecto es InductICE. En el centro de tecnolog´ıa Vasco, donde
se desarrollan tecnolog´ıas relacionadas con el electromagnetismo aplicado a diferentes sectores, se
implementara´ un me´todo para calentar un hilo de metal fino(0,1mm), integrado en las alas de
las aeronaves, fabricadas de un material de composite. El sistema es modular y con una distribu-
cio´n uniforme del calor que permite diferenciar entre zonas de calentamiento continuo y otras de
calentamiento puntual [3].
2.5.3. Proyecto HELADA
Consiste en el desarrollo de recubrimientos durables que impiden o minimizan la formacio´n de
hielo. Adema´s se ha trabajado en el desarrollo de nuevas herramientas que permitan caracterizar
el comportamiento del hielo. Este proyecto se enfoca en desarrollar un sistema que pueda modi-
ficar la estructura para reducir o eliminar el hielo. Para realizarlo se han desarrollado soluciones
innovadoras basadas en el uso de nanos´ıciles de taman˜o controlado, silanos perfluoroalquilicos,
fluoropol´ımeros y otros derivados para mejorar la hidrofobicidad y rugosidad del recubrimiento
[6].
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2.5.4. Multycab
El proyecto busca desarrollar un avanzado sistema de cables de potencia parame´tricos para
uso aerona´utico, enfocado a sistemas anti-hielo. Adema´s del ba´sico ana´lisis de la fuente de voltaje,
los modelos simulara´n los efectos de las altas frecuencias en los componentes [10].
2.5.5. Heat Coat
Cient´ıficos del Batelle Memorial Institute of Ohio han desarrollado un revestimiento basado en
nanotubos de carbono que puede ser calentado usando muy poca energ´ıa. Este revestimiento puede
ser de una capa muy fina o incluso siendo aplicado a modo de spray. Este sistema esta´ pensado ma´s
para UAV pero tambie´n se puede usar para zonas retra´ctiles. Una vez que esta aplicado, se puede
monitorizar mediante controles inteligentes instalados, que nos dara´n informacio´n en caso de que
se forme hielo o haya condiciones para su formacio´n. Sus creadores indican que sus principales
ventajas es su bajo consumo energe´tico y el no tener piezas mo´viles, adema´s de ser muy ligero
[35].
2.5.6. CICATA
Cient´ıficos del IPN(Instituto Polite´cnico Nacional desarrollan un plasma para recubrir aviones
y eliminar el hielo que se acumula en el fuselaje y alas de las aeronaves. El plasma contiene un
ingrediente activo conocido como HMDSO ( Hexametil Disiloxano) que al aplicarlo se rompe,
generando fragmentos que se encadenan y generan pol´ımeros. Lo que produce que aumente la
tensio´n superficial del agua en contacto con el plasma y se produce una gota de mayor espesor,
por lo que se escurrira´ ma´s fa´cilmente de las superficies de control de los aviones. Sus principales
ventajas son que la aplicacio´n de un menor volumen de HMDSO y la baja contaminacio´n de este
[46].
2.6. Conclusiones
Si atendemos a todo los proyectos de investigacio´n expuestos anteriormente, podemos observar
que existen numerosas v´ıas de investigacio´n y que se llevan a cabo en diversas zonas del mundo. La
mayor´ıa de estas se centra en el estudio de nuevos materiales o sistemas ele´ctricos o de induccio´n
electromagne´tica.
Este proyecto se centra en observar el sistema actual y mejorarlo. Se cree que el sistema actual
que se basa en el sangrado de los motores, es un sistema muy efectivo, pero no muy eficiente.
En primer lugar se puede observar que el gasto ma´sico de aire que se utiliza para calentar el borde
de ataque posteriormente se eyecta, algo que si se observa a la industria tecnolo´gica en general no
encaja con las nuevas corrientes do´nde se exprime al ma´ximo cualquier fuente de riqueza.
En l´ınea con este pensamiento, si se observa los manuales de vuelo de cada aeronave, en estos
aparece cuando y co´mo usar este tipo de sistema, pero durante un vuelo el que activa o no el WAI
es el piloto en funcio´n de su juicio ya que no dispone de medidas exactas en las que basarse y por
consecuencia directa se activa ma´s veces de las necesarias este sistema, provocando as´ı un mayor
consumo.
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Cap´ıtulo 3
Requerimientos y Normativa
3.1. Introduccio´n
El actual sistema anti-hielo que se usa para evitar la formacio´n de hielo en el ala, se conoce en
la mayor´ıa de los casos como WAIS Wing Anti Ice System.El funcionamiento de este sistema se
ha explicado anteriormente por lo que a continuacio´n se va a especificar las condiciones de trabajo
necesarias, las diferentes regulaciones para su uso y los requisitos de este sistema.
Este tipo de sistema trabaja de forma no continua y normalmente se activa antes de que se pro-
duzca hielo acumulacio´n de hielo, incluso se podr´ıa activar para eliminar ligeras acumulaciones de
este. Debido a la importancia que tiene este sistema en el funcionamiento de la aeronave existen
una serie de organismos, tanto a nivel continental como internacional, que se encargan de regular
estos aspectos, para obtener un alto nivel de seguridad debido a la complejidad e importancia del
sistema.
Teniendo en cuenta el margen el margen geogra´fico que atan˜e este proyecto se estudiara´, como
fuente principal, la normativa especificada por la EASA(European Aviation Safety Agency). Tam-
bie´n se tendra´ en cuenta la normativa especificada por la FAA(Federal Aviation Administration),
as´ı como las directrices recomendadas por el ATA (Air Transport Association of America) dada
su importancia a nivel mundial.
El principal cometido de la EASA es unificar todos los esta´ndares comunes de aeronavegabilidad
en los estados miembros de la Unio´n Europea, as´ı como la emisio´n de normativas en aviacio´n
civil, que son de obligado cumplimiento. Entre estas normativas se encuentran las normativas
CS(Certification Specifications), donde se especifican las necesidades de certificacio´n de una aero-
nave y son de gran importancia para este proyecto:
Normativa CS-23: Contiene las necesidades de certificacio´n de aviones de taman˜o medio,
utilitarios o acroba´ticos con un ma´ximo de 9 asientos (sin piloto/s) y un peso ma´ximo al
despegue de 5670 kgs.
Tambie´n aparecen las especificaciones para aviones de transporte regional con un ma´ximo
de 19 personas(sin piloto/s) y un peso ma´ximo al despegue de 8618 kgs.
Normativa CS-25: En este apartado se especifican las necesidades de certificacio´n de aviones
grandes propulsados por motores con turbina, dentro de esta CS no se especifica un l´ımite
de peso de la aeronave.
En el estudio que se va a hacer de las normativas solo nos vamos a centrarnos en la normativa
CS-25, ya que en este proyecto nos vamos a centrar en la aplicacio´n del sistema anti-hielo para
aviones comerciales con un gran nu´mero de pasajeros.
Si atendemos a la normativa de la FAA sus principales funciones incluyen la construccio´n y ope-
racio´n de aeropuertos, certificacio´n de personal y aeronaves, gestio´n y regulacio´n del tra´fico ae´reo
comercial estadounidense. Solo se atendera´n aquellas normas que difieran de lo que se especifica
en la normativa EASA.
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Como antes se ha comentado, se va a tener en cuenta la normativa ATA; asociacio´n comercial
estadounidense que representa a las aerol´ıneas ma´s grandes. Esta asociacio´n emitio´ en 1995 una
norma de referencia comu´n para toda la documentacio´n de aeronaves comerciales conocido como
ATA 100 que se caracteriza por contener las directrices de formato y contenido para manuales
te´cnicos escritos por fabricantes y proveedores de aviacio´n, que se utiliza en las l´ıneas ae´reas. Se
va a particularizar para este estudio, por lo que se va a estudiar el ATA 36 que contiene toda la
normativa espec´ıfica del sistema neuma´tico, con las siguientes especificaciones referidas al WAIS:
Requisitos de aire acondicionado sin el sistema anti-hielo BASC(Bleed-Air System Computer)
abre las va´lvulas de la etapa HP al 70 %. Tambie´n se tiene en cuenta si esta activo el sistema
anti-hielo, donde se abrira´ las va´lvulas al ma´ximo.
Para prevenir que el sistema se sobre-caliente, en cualquier conducto del sistema de sangrado,
el BASC cierra automa´ticamente la va´lvula asociada a la etapa de HP cuando detecta una
temperatura de 305oC en cualquier conducto que se encuentre despue´s del intercambiador
del sistema.
3.2. Normativa
3.2.1. EASA CS-25
Dentro de la Unio´n Europea la EASA es el principal organismo encargado de administrar, crear
y ejecutar la normativa para las aeronaves y el uso del espacio ae´reo. Por lo tanto es la encargada
de implementar la legislacio´n de la UE relevante para la seguridad del espacio ae´reo y de que
las aeronaves cumplan con unos requisitos, es por esto que redacta los siguientes documentos
conocidos como Agency Rules:
Certification Specifications (CS).
Acceptable Means of Compilance (AMC).
Guidance Material (GM).
Para nuestro estudio en particular, solo nos interesa como antes se ha mencionado, la normativa
CS, debido a que se centra en los requisitos de todas las aeronaves. Esta normativa se divide en
secciones libros, en la que cada seccio´n habla sobre la regulacio´n y requisitos que debe cumplir la
aeronave o sus subsistemas, un ejemplo de subsistema podr´ıa ser el APU(Auxiliar Power Unit.
Se ha seleccionado la normativa CS-25 ya que el estudio se basa en aviones de medio y largo
alcance, por lo que los requerimientos y especificaciones se obtendra´n de esta normativa.
Se va a seleccionar los apartados de la CS-25 relacionados con la formacio´n de hielo, los cua´les
esta´n distribuidos en distintos ape´ndices del documento que recoge las diferentes condiciones de
hielo. Los principales son:
Ape´ndice C
• Parte I
• Parte II
Ape´ndice 1
Ape´ndice 0
Teniendo en cuenta esta informacio´n se va a estudiar en profundidad estos dos ape´ndices y averi-
guar lo que establece la normativa en estos casos para aviones de medio y largo alcance.
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1. Ape´ndice C: Atmospheric Icing Conditions Este ape´ndice se subdivide en dos partes. La
primera habla sobre las diferentes condiciones atmosfe´ricas de hilo que se pueden encontrar
en una aeronave y que debe ser capaz de superar con su sistema anti-hielo sin dificultades.
La segunda parte explica los diferentes marcos de hielo cr´ıtico que el avio´n debe ser capaz
de vencer.
a) Part I:Atmospheric Icing Conditions
1) Continnuous Ma´ximum Icing: Las condiciones atmosfe´ricas de hielo continuas se
definen mediante las siguientes variables:
Contenido de l´ıquido de la nube
El dia´metro medio efectivo de las gotas de la nube
La temperatura ambiente del aire En la siguiente gra´fica se observa la interre-
lacio´n de estas tres variables.
Figura 3.1: Gra´fica que relaciona las variables anteriores [16].
A continuacio´n se muestra otra gra´fica que se obtiene de este ape´ndice, se trata
de la envolvente l´ımite de hielo en te´rminos de temperatura y altura.
Figura 3.2: Gra´fica que muestra la envolvente del hielo [16].
2) Intermittent ma´ximum icing: Las condiciones atmosfe´ricas de hielo intermitente
con ma´xima intensidad vienen definidas por las siguientes variables:
Contenido l´ıquido de la nube
El dia´metro medio efectivo de las gotas en la nube
La temperatura del aire.
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Como se puede observar, las variables son las mismas que en el caso anterior, solo
var´ıa la cadencia del hielo. A continuacio´n se va a mostrar una gra´fica que relaciona
estas variables:
Figura 3.3: Gra´fica que relaciona las variables anteriores [16].
Al igual que en el caso anterior, tambie´n se ha obtenido una gra´fica que representa
los l´ımites de la envolvente de hielo con respecto a la temperatura y altura de vuelo.
Figura 3.4: Gra´fica que muestra los l´ımites de la envolvente del hielo [16]
.
3) Take-off ma´ximum icing: Las condiciones con ma´xima intensidad atmosfe´ricas de
hielo para el despegue se definen por:
Contenido l´ıquido de la nube no debe ser superior a 0.35g/cm3.
El dia´metro medio efectivo de las gotas en la nube no debe ser superior a los
20 micrones.
La temperatura ambiente del aire a nivel del mar no debe ser inferior a -9oC.
Estas condiciones ma´ximas no deben superarse desde el nivel del suelo hasta una
altura de 457m (1500ft) por encima de la superficie de despegue.
b) Part II: Airframe Ice Accretions
Esta parte se subdivide en cinco sub-apartados:
1) El crecimiento ma´s cr´ıtico de hielo para una aeronave en te´rminos de su rendi-
miento y cualidades para cada fase de vuelo deben mostrar conformidad con el
rendimiento y el mantenimiento de los requerimientos aplicables en las condiciones
de hielo descritas en el sub-apartado 2 de esta parte. Aquellos que certifiquen la
aeronave tambie´n deben demostrar que todos los rangos de condiciones atmosfe´ri-
cas con hielo, especificadas en la Parte I de este ape´ndice, han sido consideradas
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y estudiadas. La acumulacio´n de hielo a considerar en cada fase de vuelo son las
siguientes:
a ′ Take-off Ice: Es la acumulacio´n ma´s cr´ıtica posible de hielo tanto en zonas
no protegidas como en cualquier superficie protegida por un sistema anti-hielo
entre el final del despegue y los 122m (400ft) por encima de la superficie de des-
pegue. Esta condicio´n debe asumirse que la acumulacio´n empieza a producirse
al final de la zona de despegue en las condiciones de ma´ximo hielo en despegue,
especificadas en la parte I de este ape´ndice.
b′ Final Take-off Ice: Es la acumulacio´n ma´s cr´ıtica de hielo tanto en zonas no pro-
tegidas como en a´reas protegidas por un sistema anti-hielo entre los 122m(400ft)
y los 457m(1500ft) por encima de la superficie de despegue o hasta una altura
en la que ocurre la transicio´n entre despegue y en ruta. Esta condicio´n debe
asumirse que la acumulacio´n de hielo empieza a ocurrir al final de la zona de
despegue en las condiciones de ma´ximo hielo en despegue, especificadas en la
Parte I de este ape´ndice.
c′ En-route Ice: Es la acumulacio´n ma´s cr´ıtica de hielo tanto en zonas no prote-
gidas como en a´reas protegidas por un sistema anti-hielo durante las fases de
crucero.
d ′ Holding Ice: Es la acumulacio´n ma´s cr´ıtica de hielo tanto en zonas no protegidas
como en a´reas protegidas por un sistema anti-hielo durante la fase de Holding.
e ′ Approach Ice: Es la acumulacio´n ma´s cr´ıtica de hielo tanto en zonas no protegi-
das como en a´reas protegidas por un sistema anti-hielo entre la fase de holding
y la transicio´n ma´s cr´ıtica de descenso.
f ′ Landing Ice: Es la acumulacio´n ma´s cr´ıtica de hielo tanto en zonas no protegidas
como en a´reas protegidas por un sistema anti-hielo entre la fase de descenso y
la transicio´n a la configuracio´n final para el aterrizaje.
2) De acuerdo con la normativa, para reducir el nu´mero de crecimiento de hielo a
tener en cuenta para demostrar conformidad con los requerimientos del para´grafo
CS-25.21(g), cualquier caso de crecimiento de hielo descrito en el sub-apartado A
sera´ usado para cualquier otra fase de vuelo si este demuestra ser mucho ma´s cr´ıtico
que el caso de crecimiento de hielo especificado en esa fase de vuelo.
3) La acumulacio´n de hielo ma´s adversa para mantener las caracter´ısticas de la aero-
nave se pueden usar para realizar los test de rendimiento de la aeronave.
4) Para tanto las partes que esta´n protegidas por un sistema anti-hielo como las que
no, la acumulacio´n de hielo para la fase de despegue se puede determinar por
me´todos de ca´lculo nume´rico, asumiendo las condiciones de ma´ximo hielo en el
despegue(Ape´ndice C, Parte I) y las siguientes condiciones:
a ′ Perfiles aerodina´micos, superficies de control y, si aplica, palas del motor esta´n
libres de congelacio´n, nieve o hielo al inicio del despegue.
b′ La acumulacio´n de hielo empieza al final del despegue.
c′ El ratio cr´ıtico de Empuje/Potencia-Peso
d ′ Fallo cr´ıtico del motor ocurre a la velocidad Vef
e ′ La activacio´n del sistema anti-hielo se hace de acuerdo con el procedimiento de
operaciones habitual, provistos en el manual de vuelo de la aeronave, excepto
despue´s de la rotacio´n para el despegue, donde se debe asumir que el piloto
no activara´ el sistema anti-hielo hasta que la aeronave alcance al menos los
122m(400ft) por encima de la superficie de despegue.
5) La acumulacio´n de hielo antes de la activacio´n del sistema es la formacio´n cr´ıtica
de hielo en superficies protegidas y no protegidas antes de la activacio´n y operacio´n
efectiva del sistema anti-hielo en condiciones continuas de hielo atmosfe´rico. Esta
acumulacio´n de hielo solo se aplica de acuerdo para los apartados CS-25.143(j),
25.207(h) y 25.207(i).
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2. Ape´ndice P. Mixed phase and ice crystal icing. En la siguiente imagen se muestra la envol-
vente de la formacio´n de cristal de hielo en una nube.
Figura 3.5: Gra´fica que muestra los l´ımites de la envolvente del cristal de hielo en una nube [17].
3. Ape´ndice 1: Airframe Ice Accretion.
Este ape´ndice esta´ formado por varios sub-apartados que determinan las condiciones de la
aeronave en situacio´n de hielo. A continuacio´n se establecen los sub-apartados ma´s impor-
tantes para el estudio.
a) De acuerdo con CS-25.1419, del apartado CS Book 1, indica que cualquier aeronave
certificada debe ser capaz de operar de forma segura en condiciones de hielo continua
e intermitente ma´ximas, tal y como se establecen en el Ape´ndice C.
b) De acuerdo con la CS-25.1420(a)(1), toda aeronave certificada para volar en condiciones
de hielo debe, como mı´nimo, ser capaz de operar de forma segura en:
En condiciones atmosfe´ricas de hielo del Ape´ndice C
Despue´s de encontrar las condiciones atmosfe´ricas de hielo del Ape´ndice 0 y, sub-
secuentemente, mientras sale de esas condiciones.
c) De acuerdo con CS-25.1420(b),el solicitante debe determinar la acumulacio´n/formacio´n
de hielo ma´s cr´ıtica en te´rmino del rendimiento y las caracter´ısticas de vuelo para cada
fase. Los para´metros a considerar son:
Condiciones de vuelo como la configuracio´n de la aeronave, velocidad, a´ngulo de
ataque o altitud.
Condiciones atmosfe´ricas de hielo para las que se requiere certificar la aeronave.
Por ejemplo la temperatura o el contenido de agua l´ıquida.
A continuacio´n se va a resumir otros sub-ape´ndices del Book 2 de CS-25
A.1.2.1 All flight phases except take-off.
• A1.2.1.1 Para partes no protegidas, la acumulacio´n de hielo que se genera en estas
superficies se deber´ıa tener en cuenta de acuerdo a lo estipulado en CS-25.1419
• A1.2.1.2 Para todas las zonas no protegidas que forman parte de las superficies
sustentadoras o del borde de ataque y que seas susceptibles de la acumulacio´n de
hielo. El efecto de la acumulacio´n de hielo en zonas como antenas, flaps, etc... nor-
malmente no necesitan ser estudiadas, salvo que la aeronave tenga como una zona
sin proteccio´n muy caracter´ıstica, como por ejemplo un gran taman˜o de Pylons.
• A1.2.1.3 Para la fase de “Holding” con hielo, el solicitante debe determinar el efecto
en esta fase durante 45 minutos en condiciones de hielo continua ma´xima. Se debe
realizar el ana´lisis asumiendo que la aeronave hace los giros pertinentes dentro de
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la nube de hielo. Para programas de certificacio´n previos, la ma´xima altura de
pina´culo se delimita a 75 mm (3 inches). Esta metodolog´ıa au´n se puede usar para
certificar las aeronaves si los disen˜os de estos son similares a los anteriores y si la
experiencia de servicio del producto ha sido satisfactorio.
A.1.2.3 Ice accretion prior to normal system operation.
• A1.2.3.1 Los sistemas de proteccio´n contra el hielo, normalmente se usa como anti-
hielo o para derretirlo. En algunos casos los sistemas pueden operar de un modo
u otro dependiendo de la fase de vuelo. Estos sistemas pueden incluir tambie´n un
puesto de reinicio del sistema.
• A1.2.3.2 El manual de vuelo de la aeronave contiene los l´ımites de operacio´n y los
procedimientos establecidos por el solicitante. Teniendo en cuenta la formacio´n de
hielo antes de la activacio´n del sistema anti-hielo realice su funcio´n, las formas de
activacio´n y el tiempo de respuesta han de tenerse en cuenta. Si se diera el caso
dela activacio´n del sistema depende de la tripulacio´n, se deber´ıa tener en cuenta
tambie´n los retrasos en la identificacio´n de las condiciones del hielo y la activacio´n
del sistema de proteccio´n.
• A.1.2.3.3 El sistema de deteccio´n de hielo debera´ dar informacio´n o a la tripulacio´n
o directamente al sistema anti-hielo. Existen ba´sicamente dos sistemas de deteccio´n:
◦ Un sistema primario que se use ayuda´ndose de los procedimientos de AFM y
avise automa´ticamente a la tripulacio´n o active el sistema.
◦ Sistema que avise de la deteccio´n de hielo y de informacio´n a la tripulacio´n.
Por u´ltimo se va a estudiar el punto CS-25.21(g), este define los requerimientos que
se deben seguir si se quiere certificar una aeronave para condiciones de hielo. Este
se divide en 4 puntos principales que esta´n bien resumidos en sub-apartado 4.1.2 del
AMC 25.21(g). Repasando esta seccio´n de la CS-25, se ha encontrado un u´ltimo punto
de intere´s, el punto 4.1.1 del AMC 25.21(g).
• 4.1.1 Las normas de operacio´n para aviones comerciales de medio-largo alcance
requieren que la aeronave este´ libre de cualquier contaminacio´n significante por
hielo al comienzo de la rotacio´n de despegue por el uso apropiado de sistemas
para quitar hielo y por procedimientos de proteccio´n contra el hielo durante la
preparacio´n del vuelo en tierra.
• 4.1.2 Para la certificacio´n de vuelo en condiciones de hielo descritas en el Ape´ndi-
ce C, la CS-25(g) requiere que la aeronave mantenga cierto rendimiento y calidad
de los requerimientos durante la operacio´n en condiciones de hielo descritas en el
Ape´ndice C.
Adema´s, las CS-25.1420 exige al solicitante que considere condiciones de hielo fuera
de las consideradas en el Ape´ndice C. Estas condiciones de hielo extra que deben
ser consideradas son las condiciones por largas y su´per congeladas gotas de hielo
definidas en el Ape´ndice O. La CS-25.21(g)(2) y (3) indica, respectivamente, el
rendimiento y la calidad de los requerimientos que se necesitan para los solicitan-
tes que no buscan certificar en las condiciones de hielo del Ape´ndice O u para los
solicitantes que buscan cualquier punto de las condiciones de hielo del Ape´ndice O.
Por lo tanto, las condiciones de hielo que se recogen en el Ape´ndice O se consideran
adicionales, por lo que el solicitante puede optar por certificar la aeronave o no
para las condiciones descritas en este ape´ndice.
Continuando con el Ape´ndice 1, la siguiente tabla recoge los diferentes escenarios en
los que el solicitante deber´ıa usar para determinar la acumulacio´n de hielo para la
certificacio´n en vuelo con condiciones de hielos descritas en el Ape´ndice O [18].
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Grund Roll No acumulacio´n
Take-off La Acumulacio´n ocurre entre el final del despegue y los 122m
por encima de la superficie de despegue, asumiendo
que la formacio´n del hielo empieza al final del despegue.
Final take-off Acumulacio´n de hielo ocurriendo entre una altura
de 122m(400ft)por encima de la superficie
de despegue y una altura en la que la transicio´n
a la configuracio´n en ruta(En Route)y la velocidad
son completados o a 457m(1500ft) por encima de la zona
de despegue, el que sea ma´s alto
de las dos opciones. Se asume que la acumulacio´n
de hielo empieza a ocurrir
al final del despegue.
En Route Acumulacio´n de hielo durante la fase
de vuelo de crucero.
Holding Acumulacio´n de hielo durante 45minutos
en Espera (Hold) sin reduccio´n horizontal
de la extensio´n de la nube(Esto quiere decir,
que la espera se realiza completamente dentro de
una nube standard de 32.3 km(17.4nm))
Approach Las ma´s cr´ıticas acumulaciones de hielo son:
La acumulacio´n de hielo durante el descenso
desde una extensio´n vertical de hielo ma´xima
hasta los 610 m por encima de la superficie
de aterrizaje.
Condicio´n de hielo en el Holding
(Certificada de acuerdo al Ape´ndice O).
Landing Las acumulaciones ma´s cr´ıticas son:
Acumulacio´n de hielo en la aproximacio´n ma´s la acumulacio´n
durante el descenso desde los 610m por encima
de la zona de aterrizaje hasta los 61m.
Condicio´n de hielo en el Holding
(si esta certificada para el Ape´ndice O).
Acumulacio´n de hielo Acumulacio´n de hielo durante el periodo
antes de la activacio´n de tiempo que requiere la tripulacio´n
del sistema para reconocer las condiciones
anti-hielo de hielo y activar el sistema,
realice sus funciones adema´s del tiempo que
necesita el sistema para realizar su funcio´n.
Acumulacio´n de hielo Acumulacio´n de hielo durante el periodo
en condiciones del de tiempo que los miembros
Ape´ndice O antes que estas de la tripulacio´n reconocen
condiciones se hayan detectado las condiciones de hielo del Ape´ndice O
por la tripulacio´n de abordo, y realizan las operaciones pertinentes
de acuerdo con la AFM, tanto para para activar el sistema de proteccio´n.
tanto para salir de todas las condiciones Adema´s del tiempo que
de hielo como continuar volando necesita el sistema
en condiciones descritas en el Ape´ndice O anti-hielo para realizar su funcio´n.
Fallo del sistema Mismo criterio que en
de proteccio´n de hielo el Ape´ndice C
(ver para´grafo A1.3 de este ape´ndice)
pero en condiciones del Ape´ndice O.
Cuadro 3.1: Tabla resumen del Ape´ndice 1.
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3.2.2. Regulacio´n FAA
Dentro de la regulacio´n que recoge la FAA, la parte25 del sub-cap´ıtulo C es el que recoger la
normativa vigente para aeronaves comerciales de transporte. Dentro de esta parte, se detallan en
dos puntos los requerimientos que deben tener las aeronaves para estar certificadas en condiciones
de hielo, que son los siguientes:
§ 25.1419 Ice protection.
§ 25.1420 Supercooled large drop icing conditions.
1. Subchapter C- Part 25
a) § 25.1419 Proteccio´n contra el hielo. La normativa establece que si el solicitante busca
la certificacio´n de la aeronave en condiciones de hielo, esta debe se capaz de operar
de manera segura en condiciones de hielo ma´ximas continuas e intermitentes segu´n el
ape´ndice C. La aeronave debe cumplir con los siguientes requisitos [36]:
1) Se debe realizar un ana´lisis para establecer la proteccio´n contra el hielo para com-
probar que el sistema anti-hielo es el adecuado, teniendo en cuenta las diferentes
posibilidades de operacio´n de la aeronave.
2) Para verificar el ana´lisis de la proteccio´n contra el hielo, en busca de anomal´ıas y
para demostrar que el sistema es efectivo, se debe realizar un test de vuelo a la
aeronave y a sus componentes en las siguientes configuraciones de operacio´n:
a ′ Aire seco de laboratorio o ensayos para la simulacio´n de hielo, o una combina-
cio´n de ambas.
b′ Ensayos de vuelo con aire seco del sistema anti-hielo o de sus componentes.
c′ Ensayos de la aeronave o de sus componentes, simulando condiciones de hielo.
3) Avisos del sistema, ya sea en forma de luz a´mbar o equivalentes, deben alertar a la
tripulacio´n cuando el sistema anti-hielo no funciona correctamente.
4) Para aeronaves propulsadas por turbinas, la proteccio´n anti-hielo de esta seccio´n,
se debe considerar para proteger la estructura principal. Para su instalacio´n, se
debe tener en cuenta ciertos para´metros que se recogen en el sub-apartado E. Uno
de los siguientes me´todos de deteccio´n de hielo deben estar incorporados:
a ′ Un sistema primario de deteccio´n que automa´ticamente se active o avise a la
tripulacio´n.
b′ Definicio´n de las sen˜ales visuales ante el primer signo de aparicio´n de hielo
combinado con un sistema de avisos que alerte a la tripulacio´n.
c′ Identificacio´n de condiciones que provocar´ıan la creacio´n de hielo, a trave´s de
la temperatura total del aire.
5) A menos que el solicitante demuestre que el sistema de proteccio´n de la estructura
del avio´n no necesita estar operando durante ciertas fases del vuelo, los requeri-
mientos sera´n igual que en el sub-apartado E.
6) Despue´s de la activacio´n inicial del sistema de proteccio´n ante el hielo:
a ′ El sistema de proteccio´n debe ser disen˜ado para funcionar constantemente.
b′ La aeronave debe estar equipada con un sistema que automa´ticamente active
el sistema anti-hielo.
c′ Un sistema de deteccio´n debe estar equipado en la aeronave para alertar a la
tripulacio´n cada vez que sea necesario.
7) Es necesario un procedimiento de operacio´n, una vez se haya detectado la presencia
de hielo, incluyendo la activacio´n o la desactivacio´n.
Una vez examinado este ape´ndice, se puede observar que establece los mismos requisitos
que el ape´ndice c de la CS-25.
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b) § 25.1420 Condiciones para gotas Largas y super-congeladas de hielo[37].
1) Si se busca la certificacio´n de una aeronave en condiciones de formacio´n de hielo,
adema´s de los requerimientos que antes se han detallado en el apartado 25.1419,
una aeronave con un MTW(Maximum takeoff weight) menor que 60.000 Lb o con
con controles de vuelo reversible deben ser capaz de operar correctamente acorde
con las siguientes circunstancias:
a ′ Operar con seguridad cuando se enfrente a las siguientes condiciones de hielo
definidas en el ape´ndice O:
a ′ La aeronave debe de tener me´todos para saber en que condiciones se esta
volando.
b′ Acorde con la deteccio´n del hielo del ape´ndice O, la aeronave debe ser capaz
de operar con seguridad mientras se esta saliendo de estas condiciones.
c′ Operar con seguridad en condiciones de hielo espec´ıficas, recogidas en el ape´ndi-
ce O:
a ′ La aeronave debe de tener medios para detectar que se esta operando en
condiciones que exceden las del ape´ndice O.
b′ Una vez que se ha detectado, el avio´n debe ser capaz de operar con seguridad
mientras se sale de las condiciones de hielo.
c′ Operar de forma segura en las condiciones de hielo definidas en el ape´ndice O.
2) Para establecer que la aeronave puede operar con seguridad como se requiere en el
pa´rrafo a’ de esta seccio´n. El solicitante debe mostrar a trave´s de ana´lisis que la
proteccio´n contra el hielo es adecuada, teniendo en cuenta las diferentes fases de
vuelo. Para verificarlo es necesario el uso de los mismo me´todos que en el apartado
25.1419(2)
3) Para una aeronave certificada en los apartados anteriores, los requerimientos que
debe cumplir son los que se establecen en 25.1419(5,6,7)
Al igual que en el Ape´ndice C, despue´s de profundizar en el Ape´ndice O de la FAA, se ha
encontrado que los requerimientos son similares a los que se pueden encontrar en el Ape´ndice
O de la CS-25. Es ma´s, como se ha comprobado el punto 25.1420 de la FAA, la certificacio´n
de la aeronave para las condiciones expuestas en las condiciones expuestas en el ape´ndice O
no son condicio´n necesaria para que la aeronave pueda volar.
2. Subchapter F- Part 91
a) § 91.527 Operating in icing conditions [38].
Este punto pertenece al sub-apartado F, Parte 91, donde se recogen las operaciones
generales y las normas de vuelo. Se va a destacar el apartado 91.527 ya que establece
los siguientes puntos:
1) Ningu´n piloto despegara´ si la aeronave tiene congelacio´n, hielo o nieve adherida
en los motores,alt´ımetros, ratio de ascenso, sistemas de los instrumentos de altitud
o en las alas. Sin embargo, se podra´n realizar despegues si la escarcha se localiza
debajo del a´rea del ala segu´n la regulacio´n de la FAA.
2) Ningu´n piloto podra´ volar bajo IFR(instrument flight rules) o con condiciones
previstas de hielo ya sea leve o moderada a menos que :
a ′ La aeronave tiene en funcionamiento el sistema anti-hielo para proteger los
motores,las alas, controles de superficie,alt´ımetros...
b′ La aeronave tiene proteccio´n contra el hielo regulada en la Seccio´n 34 de Special
Federal Aviation Regulation No 23.
c′ La aeronave dispone de la certificacio´n de tipo de transporte, incluyendo los
requerimientos de proteccio´n contra el hielo.
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3) Ningu´n piloto podra´ volar la aeronave conociendo que existen condiciones de hielo
severo a menos que contenga la certificacio´n SFAR o la de transporte.
4) Si los informes meteorolo´gicos y la informacio´n provista por el piloto indican que
las previsiones meteorolo´gicas que proh´ıben volar, han cambiado,permitiendo as´ı
volar, no se aplican los apartados anteriores.
3.3. Requisitos actuales del WAI
En su inmensa mayor´ıa los aviones comerciales utilizan dos tipos de sistemas como medida de
proteccio´n contra la formacio´n de hielo, estos son, por un lado los sistemas neuma´ticos(como el
WAI ) y por otro lado los ele´ctricos. Se van a enumerarlas partes y equipos de la aeronave que
protege cada uno de los sistemas:
El sistema neuma´tico, que emplea el sangrado del motor, protege las siguientes partes:
Parte interna del borde de ataque ala.
Parte externa de los slats.
Entrada de aire del motor.
Frenos de rueda.
En el sistema ele´ctrico, basado en resistencias calefactoras, protege las siguientes partes y equipos:
Sondas para la obtencio´n de la presio´n esta´tica y total.
Sonda de la TAT(Total Air Temperature.
Sensores de a´ngulo de ataque.
Parabrisas y ventanas de la cabina
Drenaje de agua.
Este proyecto se centra en el estudio del sistema Wing Anti Ice; un sistema neuma´tico; por
lo que es necesario saber los requisitos actuales del sistema en cuanto a variables estado como
temperatura, presio´n y flujo. Para ello se recurrira´ a la normativa ATA30-ICE AND RAIN PRO-
TECTION, espec´ıfica del sistema de proteccio´n contra la lluvia y el hielo, donde se encontrara´ las
siguientes especificaciones y requisitos:
El sistema consta de dos va´lvulas de entrada, una por semi-ala.
La activacio´n del WAI tiene que ser siempre sime´trica.
1. Requisitos de flujos: El requisito de flujo var´ıa entre0,3-0,5 kg/s por semi-ala. Este rango que-
da definido por la altitud, presio´n de regulacio´n, temperatura de entrada y a´rea de descarga
al interior del borde de ataque.
2. Requisitos de Presio´n: El flujo demandado por el sistema WAI esta´ controlado por una va´lvu-
la que regula la presio´n a un valor que var´ıa entre 20-25 psig(lb/inches2). La presio´n mı´nima
requerida permite al sistema obtener el flujo mı´nimo requerido para evitar la formacio´n de
hielo en el ala.
3. Requisitos de Temperatura: El requisito de temperatura mı´nimo del sistema de WAI esta´
definido por la energ´ıa calor´ıfica necesaria para evitar la formacio´n de hielo, este valor se va
a considerar como 180oC a la entrada del sistema . La temperatura ma´xima admitida en la
interfaz pylon-ala se define 250oC, valor que esta´ definido por motivos de seguridad ya que
el sistema de distribucio´n recorre el ala y el fuselaje.
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Requisitos Mı´nimo Ma´ximo
Presio´n 20 psig 25 psig
Flujo(semi-ala) O.3kg/s 0.5kg/s
Temperatura 180oC 250oC
Cuadro 3.2: Tabla resumen de los requerimientos del WAI
.
3.4. Requisitos por fases
3.4.1. Condiciones necesarias para el uso del sistema anti-hielo
Antes se ha mostrado toda la normativa existente respecto a las condiciones para certificar una
aeronave con un sistema anti-hielo y adema´s las condiciones para usar el sistema. Pese a esto no
existen normas precisas que indiquen exactamente cuando se debe usar el sistema.
En los manuales de vuelo que tiene cada aeronave se dan una serie de pautas de como usar estos
sistemas.
A continuacio´n se van a mostrar estas pautas en funcio´n de las distintas condiciones:
En tierra y durante el despegue:
• En tierra se aplica poca potencia a los calentadores de las sondas cuando al menos un
motor esta´ en funcionamiento.
• Las sondas TAT(Total Air Temperature no se calientan en tierra.
• Cuando la OAT(Outside Air Temperature sea inferior de 10oC y exista humedad.
Durante el vuelo:
• Cuando la TAT es inferior a 10oC y existe humedad
• El sistema de calefaccio´n de las sondas cambia automa´ticamente a alta potencia.
En el motor
• El sistema anti hielo que posee el motor tiene que estar activado durante todas las
operaciones en tierra y en vuelo cuando se crea que pueda existir la formacio´n de hielo.
• El sistema anti-hielo debe estar activado antes y despue´s del descenso
• Se recomienda no confiar en las sen˜ales visuales de la estructura dela vio´n para activar
o no el sistema.
En el ala
• El sistema Wing Anti Ice tiene que estar activado durante el FAF(Final Approach Fix
• Si se dan condiciones que podr´ıa facilitar la formacio´n de hielo en casos extremos el
sistema se puede mantener activado durante el aterrizaje.
• No esta´ permitido en tierra o en vuelo cuando el TAT es mayor que 10oC.
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Cap´ıtulo 4
Transferencia de Calor
El objetivo del sistema WAI es eliminar o prevenir la formacio´n de hielo en las superficies de la
aeronave, como se ha mencionado anteriormente hay diversas maneras de conseguir este objetivo,
mediante me´todos electromeca´nicos, qu´ımicos,o aportando calor, como es el caso del Wing Anti
Ice.
La transferencia de calor es la energ´ıa en tra´nsito debido a una diferencia de temperaturas. Siem-
pre que exista una diferencia de temperaturas en un cuerpo o entre cuerpos, debe ocurrir una
transferencia de calor. Como se puede apreciar en la siguiente imagen,hay distintos modos de
transferencia de calor:
Figura 4.1: Modos de transferencia de Calor:Conduccio´n, Conveccio´n y Radiacio´n [45].
A continuacio´n se van a explicar los diferentes me´todos de transferencia de calor, para poder
compararlos todos y encontrar cua´l podr´ıa ser el ma´s eficiente y as´ı poder asentar unas nuevas
v´ıas de mejora del sistema actual. Se va a ejemplificar un caso para cada tipo de transferencia de
calor para poder hacerse una idea de los diferentes o´rdenes de magnitud. Se van a estudiar los 3
me´todos que antes se han mencionado pero en este caso vamos a diferenciar entre conveccio´n libre
y forzada [33].
4.1. Conduccio´n
Para entender el concepto de conduccio´n, se debe pensar en dos conceptos, que son la actividad
ato´mica y molecular, ya que la conduccio´n se sustenta en ambos. La conduccio´n se considera
como la transferencia de energ´ıa de las part´ıculas ma´s energe´ticas a las menos energe´ticas de una
sustancia debido a las interacciones de la mismas.
Para explicar la conduccio´n, se va a recurrir al ejemplo de un gas. Si existe un gas en el que existe
un gradiente te´rmico y se supone que no existe movimiento global. Este gas ocupa espacio entre
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dos superficies que esta´n a diferentes temperaturas. Las mole´culas que este´n a ma´s temperatura,
como es lo´gico, se les asociara´ que tienen una mayor energ´ıa. Esta energ´ıa esta relacionada con el
movimiento traslacional de las mole´culas, as´ı como con los movimientos internos de estas. Estos
movimientos provocan choques constantes entre mole´culas vecinas, lo que provoca necesariamente
una transferencia de energ´ıa entre ellas, desde las ma´s energe´ticas(mayor temperatura) hasta las
menos energe´ticas(menor temperatura).
En presencia de un gradiente de temperatura, esta transferencia de energ´ıa ocurre en la direccio´n
decreciente de temperatura,como se puede apreciar en la siguiente imagen.
Figura 4.2: Asociacio´n de la transferencia de calor por conduccio´n con la difusio´n de energ´ıa debida
a la actividad molecular [33].
Las mole´culas de arriba y de abajo cruzan continuamente el plano hipote´tico de x0 gracias a su
movimiento aleatorio. Sin embargo, las mole´culas de arriba esta´n asociadas con una temperatura
mayor, por lo que debe haber una transferencia neta de energ´ıa en la direccio´n positiva de x. Se
habla de transferencia neta de energ´ıa debida al movimiento molecular aleatorio como una difusio´n
de energ´ıa.
La situacio´n es muy similar en los l´ıquidos, aunque las interacciones son ma´s fuertes y frecuentes.
De igual manera, en un so´lido, la conduccio´n se atribuye a la actividad ato´mica en forma de vi-
braciones reticulares. El punto de vista moderno se atribuye la transferencia de energ´ıa a ondas
reticulares. En un material no conductor el movimiento de energ´ıa se debe solo a este hecho, pero
en un conductor hay que an˜adirle el movimiento de translacio´n de los electrones libres.
Es posible cuantificar los procesos de transferencia de calor mediante ecuaciones o modelos apro-
piados. Para la conduccio´n de calor, la ecuacio´n se conoce como Ley de Fourier para pared plana
unidimensional que tiene la siguiente forma:
q”x = −k δT
δx
= −k∆T
L
(4.1)
El flujo de calor o transferencia de calor por unidad de a´rea q”x(W/m
2) es la velocidad con que se
transfiere el calor en la direccio´n x por a´rea unitaria perpendicular a la direccio´n de transferencia.
La constante k, es una propiedad de transporte conocida como conductividad te´rmica (W/m· K)
y es una caracter´ıstica propia del material. El signo menos que aparece en la fo´rmula anterior se
debe a que la direccio´n de transferencia de calor va en sentido de la temperatura decreciente, ya
que como antes se ha explicado, la energ´ıa va de donde hay ma´s temperatura a donde hay menos
[34].
4.2. Conveccio´n
Este me´todo de transferencia de calor se compone de dos mecanismos. Adema´s del movimiento
provocado por la difusio´n, hay que an˜adirle el movimiento mediante el movimiento global o ma-
crosco´pico del fluido,que se asocia a movimiento de grandes nu´meros de mole´culas que se desplazan
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en cualquier instante. Este movimiento en presencia de un gradiente de temperatura contribuye a
la transferencia de calor.
Se va a hacer especial hincapie´ en el caso entre un fluido en movimiento y una superficie limitante
cuando existe un gradiente te´rmico.
Figura 4.3: Asociacio´n de la transferencia de calor por conduccio´n con la difusio´n de energ´ıa debida
a la actividad molecular [27].
Se considera el flujo del fluido sobre la superficie calentada como se muestra en la imagen
anterior, como consecuencia de la interaccio´n entre el fluido y la superficie, se desarrolla una
regio´n en el fluido que var´ıa de cero en la superficie a un valor infinito u∞ asociado al flujo. Esta
regio´n se conoce como capa l´ımite hidrodina´mica. Si adema´s las temperaturas entre el fluido y la
superficie son distintas, existira´ una regio´n del fluido donde la temperatura varia de Ts en y=0 a
T∞ en el flujo exterior. A esta regio´n se la denomina capa l´ımite te´rmica y siempre que Ts > T∞,
aparecera´ transferencia de calor entre la superficie y el fluido.
La conveccio´n se sustenta en la superposicio´n del movimiento molecular aleatorio y el movimiento
volume´trico del fluido en la capa l´ımite. Si nos situamos cerca de la superficie, el movimiento por
difusio´n domina donde la velocidad del fluido es baja; en la superficie solo existe este mecanismo;
mientras que la aportacio´n volume´trica se hace ma´s importante a medida que el flujo avanza en
direccio´n x.
Para la conveccio´n, la ecuacio´n se conoce como: Ley de enfriamiento de Newton que tiene la
siguiente forma:
q” = h(Ts − T∞) (4.2)
Donde q.es el flujo de calor por conveccio´n (W/m2), es proporcional a la diferencia de temperaturas.
h es la constante de proporcionalidad (W/m2 · K) y se denomina coeficiente de transferencia de
calor por conveccio´n. Este para´metro depende de las condiciones de la capa l´ımite, las que a su vez
depende de la geometr´ıa, naturaleza y movimiento del fluido y adema´s, de una serie de propiedades
termodina´micas del fluido. A continuacio´n se va a mostrar una tabla con los valores t´ıpicos de h.
Proceso h(W/m2 ·k)
Conveccio´n libre
Gases 2-25
L´ıquidos 50-1000
Conveccio´n forzada
Gases 25-250
L´ıquidos 50-20.000
Cuadro 4.1: Tabla que muestra los valores t´ıpicos de h.
La transferencia de calor se clasifica en funcio´n de la naturaleza del flujo. En primer lugar se va
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a hablar de la conveccio´n forzada, se produce cuando el flujo es causado por medios externos, como
puede ser el caso de un ventilador o vientos atmosfe´ricos. Otra posibilidad puede ser la conveccio´n
libre o conveccio´n natural, en este caso, el movimiento del flujo nace derivado de fuerzas de empuje
que surgen a ra´ız de variaciones de densidad en el fluido debido a gradientes te´rmicos. Adema´s
de estos dos procesos donde se intercambia calor sensible existen otros procesos donde existe
un intercambio de calor latente. Estos son la ebullicio´n y la condensacio´n, como por ejemplo la
transferencia debida a la ebullicio´n de agua en una cacerola. Estos u´ltimos dos ejemplos no se
van a tener en cuenta en nuestra bu´squeda del me´todo de transferencia de calor debido a su gran
complejidad al tratarse de un sistema que var´ıa mucho sus condiciones en funcio´n de la altura del
avio´n y ser´ıa de enorme complejidad controlar en nuestro beneficio los cambios de fase, adema´s de
que no ser´ıa seguro que nuestro fluido cambiara´ de fase en el interior del avio´n [34].
4.3. Radiacio´n
La radiacio´n es la energ´ıa emitida por un objeto o materia que se encuentra a una temperatura
determinada. Esta radiacio´n puede proceder de so´lidos,l´ıquidos y gases aunque este apartado se
centrara´ en la radiacio´n emitida por so´lidos. La radiacio´n se asocia a cambios en las configuracio-
nes electro´nicas de los a´tomos o mole´culas. Este tipo de energ´ıa a diferencia de la conveccio´n o
conduccio´n no necesita la presencia de un medio natural, ya que se transporta por ondas electro-
magne´ticas o fotones.
La radiacio´n que emite un cuerpo viene dada por la energ´ıa que se libera por unidad de superficie
(W/m2)y se denomina potencia emisiva superficial E. El valor ma´xima de esta se identifica con
un radiador ideal o cuerpo negro y viene dado por la expresio´n de Stefan-Boltzmann:
Eb = σTs
4 (4.3)
Donde Ts es la temperatura absoluta(K) de la superficie y σ es la constante de Stefan-Boltzmann(σ=5.67
× 10−8 W/m2 · K4). En el caso de una superficie real, el flujo de calor emitido siempre sera´ menor
que el emitido por un cuerpo negro y viene dado por:
E = εσTs
4 (4.4)
Donde ε es una propiedad que depende de la superficie denominada emisividad.Su rango de valores
var´ıa entre 0≤ ε ≤ 1, lo que proporciona una mediad de la eficiencia de emisio´n de una superficie
en relacio´n a un radiador ideal.
La radiacio´n tambie´n puede incidir sobre una superficie desde sus alrededores, esta se puede
originar desde el sol o desde otras superficies.Definimos la velocidad ala que incide la radiacio´n
sobre un a´rea unitaria de la superficie como la irradiacio´n G.
Una parte de esta puede ser absorbida por la superficie, lo que provocar´ıa un aumento en la
energ´ıa te´rmica del material, la velocidad con la que una superficie absorbe energ´ıa radiante se
define mediante una propiedad denominada absortividad α. Es decir:
Gabs = αG (4.5)
Donde α var´ıa entre 0≤ α ≤ 1. Si α < 1 se trata de una superficie opaca ya que partes de la
irradiacio´n se reflejan. En el caso de que sea semi-transparente parte de ellas se transmiten. El
valor de α depende de la naturaleza de la irradiacio´n y de su misma superficie. En la pra´ctica
normalmente se suele suponer que α= ε lo que indica que es una superficie gris.
En un caso como en el de la siguiente imagen:
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Figura 4.4: Tipo de radiacio´n de una superficie [20].
Si se quiere calcular la cantidad de calor de radiacio´n por unidad de superficie debemos usar
la siguiente expresio´n:
q”rad =
q
A
= εEb(Ts)− αG = εσ(Ts4 − Talr4) (4.6)
En esta expresio´n se expresa la diferencia entre la energ´ıa te´rmica que se emite frente a la que se
absorbe.
4.3.1. Casos Pra´cticos
Como antes se ha comentado, se van a realizar un caso pra´ctico por cada forma de transferencia
de calor.
Se quiere comparar con las mismas condiciones de contorno cua´l es la forma que ma´s flujo de calor
por unidad de longitud aporta, para as´ı obtener una idea de cua´l es la ma´s o´ptima.
En todos los casos se va a considerar una placa con las mismas condiciones exteriores.
4.3.2. Caso Pra´ctico 1: Conduccio´n
En este caso se va a analizar el siguiente problema:
Figura 4.5: Esquema de la placa plana en conduccio´n.
Nota: As=0.01m
2
Para realizar este problema se va a resolver mediante resistencia termicas. La resistencia te´rmica
para un la siguiente expresio´n:
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Rt,cont =
e
k·As
Rt,cont =
0,005
0,01·150
Rt,cont = 3,3e− 3(4.7)
Una vez que se ha obtenido el valor de la resistencia , se va a calcular el calor por conduccio´n:
q = T2 − T1Rt,condq = −30− 150
3,3e− 3 q = −54KW (4.8)
El signo del calor se debe a que cede calor.
4.3.3. Caso Pra´ctico 2: Conveccio´n
En este apartado se va a estudiar un caso de flujo externo con una corriente de aire fr´ıa de
-30oC y una velocidad de 150 m/s. Como se muestra en la siguiente imagen:
Figura 4.6: Esquema de la placa plana en flujo externo.
Para comenzar a resolver el problema, se tienen que obtener las propiedades del fluido, como
aporximacio´n para obtenerla se calcula la Tf . Que se ha obtenido de la siguiente manera:
Tf =
T1 + T2
2
Tf = 60
oC (4.9)
Con estos datos se obtienen las propiedades del aire que son las siguientes:
Propiedades Valores
ρ 0,995 (kg/m3)
Cp 1,009 (KJ/kg ·K)
µ 208,2·10−7 (N · /m2)
k 30 ·10−3 (W/m·K)
Pr 0.7
Cuadro 4.2: Tabla de propiedades del aire a 60oC.
Como se quiere obtener el valor de h (Coeficiente de transmisio´n de calor por conveccio´n), para
ello se van a realizar los siguientes pasos:
1. Determinar si el flujo es laminar o turbulento.
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A continuacio´n se debe obtener el nu´mero de Reynolds para conocer si el flujo es laminar o
turbulento. Para ello se utiliza la siguiente expresio´n:
Rel =
ρ · v∞ · L
µ
(4.10)
ReL =
0,9955 · 150 · 0,01
208, 2 · 10−7
ReL = 71685,87896
Por lo que nuestro fluido se comporta como un flujo laminar.
2. Aplicar Correlaciones para obtener el Nu
Como se trata del caso de flujo laminar, placa plana y Ts uniforme se utilizara la siguiente
ecuacio´n:
NuL = 0,664ReL
1/2Pr1/3 (4.11)
NuL = 157,85229
3. Obtener el valor de h
Una vez se ha obtenido el valor del Nusselt se pasaa calcular el valor de h, mediante la
siguiente expresio´n:
NuL =
h · L
K
(4.12)
h =
NuL ·K
L
(4.13)
h = 47,35(W/m2 ·K)
Ya se ha obtenido el valor del coeficiente de transferencia de calor por conduccio´n, por lo que
mediante la siguiente expresio´n se puede calcular el calor por conveccio´n:
q = hAs(Ts − T∞) (4.14)
q = 85, 24(W )
4.3.4. Caso Pra´ctico 3: Radiacio´n
Para este caso se va obtener el calor por radiaccio´n de una placa a los alrededores. Para ello
se considera una situacio´n como la siguiente:
Figura 4.7: Esquema de la placa plana en radiacio´n.
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Mediante la siguiente balance de energ´ıa seobtiene esta expresio´n:
qrad = αGsolar + ασTalr
4 − σTs4 (4.15)
Se tienen los siguientes datos:
Datos Valores
σ 5.67·10−8(W/m2K4)
Cp 1,009 (KJ/kg ·K)
α 0.5
Gsolar 1373 (W/m
2)
Cuadro 4.3: Datos del problema.
Utilizando la ecuacio´n 4.15 y los datos de la tabla anterior se obtiene el flujo de calor por
unidad de superficie:
q” = 0,5 · 1373 + 0,5 · 5,67 · 10−8 · (273− 30)4 − 0,5 · 5,67 · 10−8 · (273 + 150)4 (4.16)
q” = −122,29(W/m2) (4.17)
Se quiere obtener el calor producido por radiacio´n luego se usa la siguiente expresio´n:
q = q” ·As
(4.18)
q = −1,223(W )
Al igual que en el caso de conduccio´n, el signo negativo se debe a que esta cediendo.
4.4. Conclusiones
Como se ha podido comprobar el me´todo ma´s eficiente para la transferencia de calor es la
coduccio´n. Es por esto que para establecer l´ıneas de mejora de este sistema, se debera´ intentar
realizar esta transferencia de calor mediante conduccio´n. Para ello se cree que se debera´ investigar
a fondo en nuevos materiales que pueden maximizar este proceso.
Se debe intentar conseguir que la transferencia de calor sea mayoritariamente por conduccio´n
an˜adiendole el factor convectivo.
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Cap´ıtulo 5
Modelizacio´n 3D del sistema
En este cap´ıtulo se van a mostrar los diferentes disen˜os realizados de nuestro sistema anti-hielo,
tanto del entorno f´ısico como de los componentes que despue´s se van a simular.Todos los disen˜os
de este cap´ıtulo se han realizado con la herramienta de disen˜o CATIA V5 Versio´n de estudiante.
Este software es propiedad de la empresa Dassault Systems, que se crea en 1981.
5.1. Introduccio´n
En el presente cap´ıtulo se va a explicar el procedimiento empleado para disen˜ar todos nuestros
componentes. Dado que el sistema WAI se encuentra dentro de una aeronave, se va a disen˜ar esta
tambie´n para tener el entorno f´ısico del sistema.
Para el disen˜o del avio´n, se ha elegido un avio´n bimotor, de doble pasillo ya que este avio´n es
el ma´s popular en rutas comerciales de larga o media distancia, por lo que es el que ma´s interes
presenta para el sistema de proteccio´n contra el hielo.
Debido a que el disen˜o del ala y el fuselaje son muy complejos, se han asumido ciertas simplifica-
ciones que no influyen en el sistema anti-hielo, teniendo muy en cuenta los puntos clave que este
ocasiona.
El modelo 3D se ha realizado mediante la herramienta CATIA Student V5, se ha seguido una
metodolog´ıa de parametrizacio´n, hecho que ha simplificado cualquier modificacio´n posterior.
Se ha seleccionado el modelo Airbus A350 y a continuacio´n se muestra una imagen global del
avio´n.
Figura 5.1: Imagen del disen˜o realizado del avio´n.
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5.2. Disen˜o del Entorno F´ısico del sistema
5.2.1. Disen˜o del ala
Como antes se ha comentado se ha seleccionado el avio´n A350 de Airbus y a continuacio´n se
muestra una imagen de las partes ma´s importantes del ala que posee este tipo de aeronaves.
Figura 5.2: Ala de un A350 [4].
Para disen˜ar este ala se han tenido en cuenta diversos factores geome´tricos.
El ala tiene flecha positiva y doble estrechamiento. La flecha, es el a´ngulo que forman las semi-
alas, concretamente la l´ınea del 25 % de cuerda, respecto del eje transversal del avio´n. Este me´todo
se usa para retrasar los efectos aerodina´micos perjudiciales que aparecen al volar a velocidades
transo´nicas.
Figura 5.3: Concepto de flecha alar [24].
Otro factor clave es el estrechamiento, se trata de la relacio´n entre la cuerda alar de la punta
dividido por la cuerda del perfil alar en el encastre.
En un ala con estrechamiento simple, el borde de ataque y salida se puede expresar mediante la
ecuacio´n de una recta, sin embargo, si es una ala con quiebros, se definen varias funciones a trozos.
42 Estudio del sistema WAI y posibles v´ıas de desarrollo para mejorar su eficiencia energe´tica.
CAPI´TULO 5. MODELIZACIO´N 3D DEL SISTEMA
Figura 5.4: Semi-ala con doble estrechamiento [8].
Debido a que el fabricante de esta ala no proporociona todos los datos necesarios, alguno de
estos parame´tros han sido estimados. Si se diera el caso de que se necesitara´ un modelo ma´s exacto,
si se proporcionaran todos los datos geome´tricos necesarios se podr´ıa modificar facilmente ya que
todo esta parame´trizado.
El perfil alar es una de las variables ma´s importantes tanto en la definicio´n del ala, como en el
posterior disen˜o de las superficies sustentadoras, ya que en funcio´n del objetivo se elegira´ una u
otra.
Actualmente las compan˜ias esta´n comenzando a emplear perfiles supercr´ıticos con el objetivo
de disminuir el nu´mero de Mach, de resistencia divergente, para que sea lo ma´s alto posible,
consiguiendo as´ı, que los aviones sean capaces de volar a altas velocidades subso´nicas y a bajas
velocidades transo´nicas sin incrementar su resistencia aerodina´mica de una manera muy notable.
Los distintos fabricantes de aviones no suelen hacer pu´blico el disen˜o de estos perfiles alares, ya
que buscan ser ma´s eficientes que la competencia. Es por esto que se ha elegido un perfil similar
a los que pueden usar los grandes fabricantes como Airbus o Boeing.
Este perfil se ha obtenido de una librer´ıa online. Se ha elegido el perfil NACA 23012.
Figura 5.5: Perfil alar NACA 23012 [19].
A continuacio´n se muestra una imagen donde se muestra el modelo del ala disen˜ado.
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Figura 5.6: Imagen detalle del ala disen˜ada.
Para realizarla se han tenido en cuenta una serie de parame´tros que se recogen en la siguiente
tabla. Los datos que se van a mostrar en la tabla son los que se han usado para realizar la
parametrizacio´n y como antes se ha comentado, aquellos de los que no se dispone valores exactos,
se han estimado en funcio´n de otros aviones de dimensiones similares.
Para´metros Valor
Flecha del ala 31.9o
Semi-envergadura 25150mm
Semi-envergadura primer tramo 6500mm
Cuerda en la Ra´ız 12000mm
Cuerda en la punta 3000mm
Cuadro 5.1: Pare´metros empleados para el disen˜o del ala.
5.2.2. Disen˜o del fuselaje
El fuselaje es un elemnto estructural fundamental en el disen˜o de un avio´n. En el interior de
este, se encuentran la cabina de pasajeros, las bodegas de carga y la cabina de mando. Adema´s
cumple la funcio´n de integrar el resto de las partes del avio´n, como los motores, el tren de aterrizaje
y las alas.
Figura 5.7: Imagen del disen˜o del fuselaje.
Al igual que en el caso del ala, el fuselaje esta disen˜ado mediante un me´todo parame´trico. El
dia´metro del fuselaje es de 6 metros y de largo tiene 17 metros. En este caso se ha estimado la
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longitud del mismo debido a la falta de informacio´n . A continuacio´n se van a mostrar los datos
que se han usado para la parametrizacio´n de este componente.
Para´metros Valor
Dia´metro fuselaje 6000mm
Longitud del fuselaje 17000mm
Radio de la ventana 160mm
Altura de la ventana 500mm
Separacio´n ventanas 1500mm
Espesor fuselaje 50mm
Espesor suelo 200mm
Espesor largueros 190mm
Espesor techo 90mm
Distancia largueros techo 4000mm
Cuadro 5.2: Pare´metros empleados para el disen˜o del fuselaje.
5.2.3. Disen˜o del Belly Fairing
El Belly Fairing o caverna ventral es la pieza del avio´n que une el ala con el fuselaje. En su
interior se encuentran ciertos componentes del avio´n. El sistema anti-hielo tiene que pasar por
dentro de este componente para conectar las dos semi-alas y el sistema.
Para disen˜ar este componente se ha tenido en cuenta la importancia de que tenga una forma
aerodina´mica, ya que si no, podr´ıa generar numerosas interferencias negativas en elementos tan
importantes como las alas o el fuselaje.
Figura 5.8: Imagen del conjunto belly fairing-alas-fuselaje.
5.2.4. Disen˜o de los motores
En el disen˜o de los motores se han tomado como referencia los motores equipados por el
Airbus A350, pertencen a la familia Roll-Royce Trent, siendo motores turbofan de alto ı´ndice de
derivacio´n.
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Figura 5.9: Motor A350 [40].
A continuacio´n se muestra el disen˜o realizado de este:
Figura 5.10: Motor A350 disen˜ado
El posicionamiento del motor se ha llevado a cabo de la manera ma´s realista posible, mediante
el uso de un pylon; componente que une el motor con el ala; coincida con el espacio generado entre
dos costillas.
Esta unio´n es de vital importancia ya que el sistema WAI se nutre del sangrado del motor. Por
ello se ha realizado un vaciado en el ala que conecte al sistema con el sangrado del motor. A
continuacio´n se muestra una imagen de esta unio´n.
Figura 5.11: Imagen en planta de la unio´n entre el motor y el ala.
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5.2.5. Disen˜o de los Slats.
Los Slats son elementos hipersustentadores, son estructuras mo´viles que mejoran la susten-
tacio´n. Son uno de los elementos principales del sistema, ya que cuando se necesita un plus de
sustentacio´n en determinadas fases del vuelo, como en el despegue o en el aterrizaje, estos elemen-
tos se activan para proporcionar un aumento en la sustentacio´n.
Figura 5.12: Imagen de los slats de un A350[9].
A continuacio´n se va a mostrar una imagen del disen˜o realizado de los slats. Este disen˜o se
ha realizado de la manera ma´s exacta posible ya que no existe a disposicio´n del pu´blico ninguna
informacio´n relativa al disen˜o de estos. Por lo que se ha realizado adpatandose al ala como se
muestra en la imagen.
Figura 5.13: Imagen del disen˜o de los Slats
5.3. Disen˜o del sistema WAI
A continuacio´n se va a mostrar el disen˜o del sistema WAI, la versio´n que se va a mostrar se
adapta al entorno f´ısico antes disen˜ado. Es por esto que la estructura de las costillas del avio´n son
una simplificacio´n.
Se van a explicar las partes clave del sistema y una visio´n general del mismo.
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Figura 5.14: Imagen que muestra el sistema Wing Anti Ice.
El sistema obtiene el flujo de aire caliente del motor mediante un sangrado. Este punto es de
vital importancia ya que es de donde todo el sistema obtiene la energ´ıa necesaria para calentar el
borde de ataque.
Figura 5.15: Detalle del sangrado del motor.
Se puede observar un PCE (PreCooler) que esta simplificado ya que este componente puede
tener formas muy complejas y dado que nuestro proyecto no se basa en el disen˜o de este, se ha
modelizado como un cubo. Un PreCooler es un componente que disminuye la temperatura del gas.
Este proceso es fundamental ya que el aire procedente del sangrado del motor posee muy altas
temperaturas. Este componente se ubica en la imagen mediante un c´ırculo rojo. El otro componente
que se puede observar es la denominada Cross Valve cuyo cometido es regular la presio´n del fluido,
ya que este procede del sangrado de los motores y su presio´n es generalmente muy alta, por lo que
esta va´lvula se asegura de obtener la presio´n adecuada.
El siguiente componente que se va a mostrar, es el Tubo Piccolo que es el encargado de calentar
el borde de ataque. Debido a que los orificios de este elemento son de un dia´metro muy pequen˜o
(1,32mm) y el modo fotograf´ıa de CATIA no consigue ofrecer la resolucio´n necesaria, no se pueden
observar a lo largo del conducto, algo que es un error visual, ya que esta´n disen˜ados a lo largo de
todo el tubo.
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Figura 5.16: Detalle del tubo Piccolo.
Los orificios se muestran en la imagen anterior rodeados por un c´ırculo de color negro. Como
antes se ha mencionado no se aprecian todos los orificios, pero siguen la siguiente disposicio´n:
Figura 5.17: Disposicio´n de los orificios.
Las l´ıneas horizontales que sen˜ala la flecha de color negro simulan la salida de aire. Son com-
ponentes retra´ctiles que se abren o cierran para eyectar el aire. Este es uno de los principales
incovenientes del sistema. El gasto ma´sico de aire no se conserva ya que se derrocha, eyectandolo
al exterior.
5.4. Elementos para el apartado de simulacio´n.
En este apartado se van a mostrar los dos elementos que se van a usar par las simulaciones
posteriores, ya que ambos componentes han sido disen˜ado de manera ma´s exacta y a conciencia
para poder realizar las simulacio´nes pertinentes.
5.4.1. Perfil alar NACA 23012.
El perfil alar se ha importado mediante EXCELL al programa CATIA usando las herramien-
tas correspondientes, que poseen ambos programas, el perfil como antes se ha comentado se ha
obtenido de la web airfoil que aparece en la bibliograf´ıa [19].
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Figura 5.18: Disen˜o del perfil NACA 23012.
Todas las dimensiones exactas, se obtienen desde la web donde se plotean introduciendo la
dimensio´n de Chord, el cua´l se ha dimensionado con un valor de 1800mm. A continuacio´n el
programa te facilita un EXCELL donde aparece punto a punto el perfil alar. Los valores de los
que se parte son:
Para´metro Valor
Chord 1800mm
Profundidad 90mm
Espesor 1,6mm
Cuadro 5.3: Datos del perfil alar
5.4.2. Zona interna del perfil.
En este apartado se va a mostrar la parte interna del ala que se va a simular. Debido a las
simulaciones, se ha decidido simular la parte equivalente que se encuentra entre dos costillas.
Figura 5.19: Partes del interior del ala.
Se van a detallar las diferentes partes que aparecen en el disen˜o ya que seran de vital im-
portancia para las simulaciones. En primer lugar la superficie que aparece de color morado es la
superficie del borde de ataque.
La superifice que aparece de un amarillo oscuro simula una parte de la costilla que realizara´ las
funciones de wall.
La zona de color verde simula la parte que llega hasta la eyeccio´n, esta ocurre en el cambio de
color de verde a morado.
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El tubo de color amarillo se corresponde con el tubo Piccolo y los c´ırculos rojos son los orificios
de eyeccio´n. A continuacio´n se van a mostrar los distintos datos geome´tricos utilizados:
Para´metros Valores
Distancia a la eyeccio´n 160mm
Ancho de eyeccio´n 1.27mm
Dia´metro de orificios 1,32mm
Espesor del tubo Piccolo 5mm
Distancie entre orificios 30mm
A´ngulos entre filas de orificios 45o
Espesor del borde ataque 1.6mm
Cuadro 5.4: Para´metros utilizados para el disen˜o del sistema
.
5.5. Resumen del modelo
A pesar de no disponer de los planos necesarios, debido a la pol´ıtica de privacidad de la em-
presa duen˜a de este modelo, se ha conseguido desarollar un entorno f´ısico que se ajusta muy bien
con la realidad.
De este cap´ıtulo se obtiene una visio´n global de todo el sistema, que nos permite detectar puntos
de mejora, como la parte de la eyeccio´n. Tambie´n permitir´ıa en el caso de que fuera necesario para
el disen˜o de un nuevo sistema anti-hielo, poder obtener el volumen interno que se podr´ıa utilizar
para disen˜arlo, adema´s del peso del posible nuevo modelo.
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Cap´ıtulo 6
Analisis en Ansys Fluent
6.1. Introduccio´n
En este cap´ıtulo se van a realizar las simulaciones necesarias para, primero mostrar la necesidad
del uso de un sistema anti-hielo y posteriormente para calcular las distintas temperaturas una vez
hemos usado este sistema.
Se ha utilizado un programa de CFD(Computational Fluid Dinamics llamado ANSYS FLUENT.
Este programa esta desarrollado por la empresa ANSYS, es una empresa fundada en 1970 donde
se puede encontrar numerosos tipos de software para resolver problemas en todos los campos de
la ingenier´ıa.
6.2. Perfil NACA 2D
En este apartado se va a simular el perfil NACA 23012 que se mostro´ en el anterior cap´ıtulo.
Para ello se ha utilizado el programa ANSYS FLUENT Student Version. Se va a explicar de
manera general el procedimiento seguido para obtener los resultados.
1. Importar el perfil alar.
El primer paso que se ha realizado es importar el perfil que se va a examinar desde catia. A
continuacio´n se muestra una imagen de esta´.
Figura 6.1: Geometr´ıa utilizada en ANSYS para el perfil alar.
Como se puede observar lo que se ha realizado una superficie inversa a la que tendr´ıa el
perfil alar. Se ha creado una superficie de grandes dimensiones y se le ha sustraido el perfil,
esto se ha realizado as´ı para simular un volumen de control que se sera´ por donde circule la
corriente de aire .
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2. Mallado de la geometr´ıa.
Para realizar la malla de una geometr´ıa se debe tener en cuenta que esta debe ser lo ma´s
homoge´nea posible y con un taman˜o adecuado de los elementos. Se debe tener en cuenta que
es una versio´n estudiante y el nu´mero de nodos y elementos esta´ limitado. Se va a mostrar
primero una imagen que muestra la malla desde lejos para observar que es homoge´nea.
Figura 6.2: Malla de la geometr´ıa.
La siguiente imagen muestra ma´s en detalle de la zona cercana al perfil alar.
Figura 6.3: Detalle de la malla del perfil alar.
3. Resultados.
A continuacio´n se va a mostrar el perfil alar con las diferentes temperaturas obtenidas. Al
perfil alar se le ha aplicado una corriente de aire a una velocidad de 150m/s que es una
velocidad intermedia para velocidad crucero del avio´n. Esta corriente de aire esta a -10oC y
a una presio´n de 101.325 Pa.
Todas las condiciones se han tomado de un estudio que se citara´ al final del cap´ıtulo.
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Figura 6.4: Resultados perfil alar 2D.
Como se puede en la imagen la temperatura ma´s baja se produce en el extrado´s con una
temperatura de 252 K lo que implica que sera´ una zona que provocara´ la creacio´n de hielo.
En el centro del borde de ataque tamb´ıen tenemos una temperatura bajo cero, en concreto
de aproximadamente 270 K .
Si se atiende a las necesidades de la normativa donde aparece que la temperatura mı´nima
debe de ser de 10oC (283 K) indica la extrema necesidad de aplicar calor alborde de ataque
si se quiere evitar la formacio´n de hielo.
6.3. Perfil NACA 3D
En el apartado anterior se ha realizado la simulacio´n para el perfil alar en 2D, a continuacio´n
se va a realizar para el mismo perfil, pero en este caso en geometr´ıa 3D.
1. Geometr´ıa
En este apartado se ha realizado un volumen de control suficientemente grande al que se le
ha sustraido el volumen del perfil alar para conseguir el mismo que en el anterior apartado.
Figura 6.5: Perfil alar en 3D.
2. Mallado
En este caso la malla es muy sencilla ya que se trata de un recta´ngulo. La malla se muestra
en la siguiente imagen:
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Figura 6.6: Malla del perfil alar en 3D.
Se puede comprobar que la malla esta bien realizada ya que los elementos son homoge´neos
y de un taman˜o adecuado.
3. Resultados
Se van a mostrar las diferentes temperaturas que se obtienen en el perfil alar, se han aplicado
las mismas condiciones atmosfe´ricas que en el caso anterior.
Figura 6.7: Resultados del perfil alar en 3D.
Se obtienen temperaturas muy similares a las del apartado anterior. La temperatura mı´nima
es de 260 K lo que indica la necesidad de utilizar un sistema anti-hielo.
6.4. Sistema WAI
En este apartado se va a realizar la simulacio´n del sistema Wing Anti Ice. Se ha utilizado
el perfil alar anterior para darle forma al borde de ataque. A continuacio´n se muestra los pasos
seguidos:
Importar geometr´ıa
A continuacio´n se va a mostrar una imagen dela geometr´ıa utilizada:
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Figura 6.8: Geometr´ıa a simular del sistema WAI.
En esta geometr´ıa existen dos Bodies, el primero es el perfil alar y a este se le an˜ade el tubo
piccolo.
Mallado
A continuacio´n se va a mostrar la malla realizada para esta geometr´ıa. Se van a mostrar el
mallado correspondiente a los dos objetos:
Figura 6.9: Geometr´ıa a simular del sistema WAI .
Esta malla corresponde al objeto del borde de ataque y a continuacio´n se va mostrar el
objeto del tubo piccolo:
Figura 6.10: Geometr´ıa a simular del sistema WAI.
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Se puede observar que en el caso del tubo piccolo se han creado elementos de menor taman˜o
cerca de los orificios que se van a encargar de inyectar el aire caliente al sistema. Esto se
realiza para obtener una mayor precisio´n en los calculos futuros.
Simulaciones
En este apartado ha aparecido un problema por el cua´l no se ha podido obtener una solucio´n
final. Como se va a mostrar en la siguiente imagen, el nu´mero de elementos es muy superior
al que se permite con la versio´n student.
Figura 6.11: Geometr´ıa a simular del sistema WAI.
La imposibilidad de reducir el nu´mero de elementos hasta un valor que se permita con la
versio´n estudiante, sin reducir demasiado la calidad de la malla, que como se observa en la
imagen 6.9, ya de por si no es tan precisa como deber´ıa. Es lo que ha provocado que no
se hayan podido obtener los resultados, ya que el programa no deja simular por exceso de
elementos.
6.5. Conclusio´n
En este apartado se ha demostrado la necesidad que se tiene de utilizar estos sistemas contra la
fomacio´n de hielo, ya que de lo contrario, no se cumplir´ıa la regulacio´n de la normativa donde como
mı´nimo se establece una temperatura de 10oC en el borde de ataque. No se ha podido demostrar
la efectividad del sistema anti-hielo para aumentar la temperatura y prevenir as´ı la formacio´n
de hielo, debido a la limitacio´n de la versio´n estudiantes. Se ha de tener en cuenta que ANSYS
posee un mo´dulo espec´ıfico para las simulaciones de los sistemas anti-hielo y as´ı poder certificar
aeronaves de una manera ra´pida y ma´s sencilla. Este mo´dulo se llama FENSAP-ICE y es de uso
privado y esta orientado a las empresas.
Es por esto que es d´ıficil conseguir simular este tipo de geometr´ıas en ANSYS fluent Student.
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Cap´ıtulo 7
Interacciones con Otros Sistemas
En el presente trabajo se esta´ estudiando el sistema anti-hielo, es por esto que se debe estudiar
tambie´n las diferentes interacciones que tiene con los sistemas adyacentes. Este sistema principla-
mente se encuentra distribuido a lo largo del ala, por lo que este estudio se va a centrar a todos
aquellos sistemas que interfieran tanto f´ısicamente como en ubicacio´n al sistema .
7.0.1. Interaciones con sistemas adyacentes
1. Sistema de transporte del combustible
En un avio´n comercial cla´sico, el combustible esta distribuido a lo largo de la evergadura de
la semi-ala, entre ambos largueros y unidos mediante las costillas. En la siguiente imagen se
puede observar la dsitribucio´n del A350.
Figura 7.1: Tanques de combustible del A350 [47].
En la imagen se puede observar la dispocicio´n de los tanques de combustible, este se divide
en tres:center tank que se situa en la zona central, Wing Tank que se situa una en cada ala
y Vent/Surge Tank que se situa en la cola del avio´n y se usa como reserva de combustible.
El sistema de combustible esta´ disen˜ado para suministrar ininterrumpidamente un flujo lim-
pio de combustible desde los tanques hasta los motores. El combustible debe estar disponible
para su uso durante todas las fases de vuelo independientemente de su altitud, posicio´n o
fase de vuelo.Existen principalmente dos tipos de sistemas, son:
Gravity-Feed System
Este tipo de sistemas emplean la gravedad para transportar el combustible desde los
tanques hasta los motores. En estos sistemas los tanques esta´n situados encima de
los carburadores. Este sistema se usara´ siempre y cuando el disen˜o de la aeronave lo
permita.
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Fuel-Pump System
Las aeronaves que disponen de este tipo de sistemas poseen dos tipos de bombas de
combustible. Se trata de una bomba principal que adicionalmente tiene una bomba
ele´ctrica auxiliar que proporciona ma´s seguridad al sistema.
Figura 7.2: Sistemas de suministro de combustible [13].
Todos los sitemas, ya sean de gravedad o mediante bomba necesitan incorporar un cebador
de combustible en su sistema. Cuando las condiciones atmosfe´ricas no son las ideales y les
cuesta arrancar a los motores, estos elementos se encargan de vaporizar el combustible en el
carburador, ya que no hay suficiente calor [13].
2. Sistemas Meca´nicos de las superficies de Control
Este sistema recorre principalmente el borde de ataque del ala. Todos estos sistemas neuma´ti-
cos se pueden apreciar en la siguiente imagen.
Figura 7.3: Sistemas de neuma´ticos [31].
En esta imagen se puede observar el mecanismo de accio´n del slat y su posico´n respecto al
sistema anti-hielo.
3. Sistema BLEED
Este sistema es el encargado de realizar el sangrado de aire del motor.
El sistema WAI es uno de los muchos sistemas que se nutren del sangrado de los motores
por lo que tiene una interracio´n inmediata. El principal uso del sangrado de los motores se
deriva a los pasajeros, como el sistema de aire acondicionado. Es por esto que debe cumplir
una serie de condicones necesarias como una adecuada temperatura y presio´n. El conducto
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que suministra aire desde el motor a los dema´s sistemas circula a traves del pylon que se
encarga de unir el ala con el motor.
4. Estructura interna del ala
La estructura interna del ala es la encargada de resistir un gran nu´mero de fuerzas y momen-
tos para conseguir mantener la integridad de esta. Estos esfuerzos pueden ser de compresio´n,
torsio´n, cortadura y axiles. En la siguiente imagen se puede observar las distintas partes.
Esta consta de dos largueros principales, uno situado en el borde de ataque y otro en el de
salida. Se pueden apreciar tambie´n las costillas a lo largo de toda la envergadura del ala.
Figura 7.4: Estructura interna del ala [12].
Ya que se esta´ estudiando el sistema anti-hielo que se desarrolla en el borde de ataque
delantero del cual se muestra una imagen detalle del mismo [12].
Figura 7.5: Estructura interna del borde de ataque [12].
5. Sistemas ele´ctricos
El sistema ele´ctrico es ba´sico en el funcionamiento de la aeronave, es por esto que se va a
mostrar su ubicacio´n general en el avio´n.
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Figura 7.6: Estructura interna del borde de ataque [47].
Como se puede observar en la imagen anterior, no existe ningu´n generador de potencia
ele´ctrico que pueda interferir con nuestro sistema anti-hielo.
En cambio se observa que el sistema de distribucio´n si pasa por el borde de ataque. El sistema
de dsitribucio´n esta´ compuesto por elementos conductores, unidades de transformacio´n y
de rectificacio´n y bater´ıas. Estos son los encargados de transportar la energ´ıa desde los
generadores al resto del avio´n.
Se debe fijar los requisitos de funcionamiento de este sistema para saber las limitaciones que
existen.
La norma MIL-STD-810 recoge las condiciones en las que debe operar los conductores, ya
que estas se tienen que disen˜ar sabiendo que tanto las condiciones ambientales como las
condiciones de trabajo en una eronave var´ıan considerablemente [15].
Vibraciones: es un efecto de vital importancia ya que la resistencia meca´nica de los
conductores es baja, si se producen grandes vibraciones podr´ıan ocasionar grandes
esfuerzos.
Temperatura: este factor es clave, ya que el sistema que se esta´ estudiando es un sistema
cuyo funcionamiento se basa en la transferencia de calor, por lo que si se produjera´n
intercambios de calor no deseados podr´ıan dificultar la evacuacio´n de calor de los cables
provocando deficiencias en el sistema. Tambie´n pueden ocasionar la degradacio´n de los
componentes aislantes y ocasionar tensiones que puedan provocar una rotura .
Humedad: En una atmo´sfera con una alta humedad en presencia de altas temperaturas
puede aparecer el feno´meno de la corrosio´n, que posteriormente se explicara´ ma´s en
detalle.
Contaminacio´n qu´ımica: puede derivar de la exposicio´n o el contacto directo entre los
conductores con fluidos, electrolitos de baterias o del combustible [15][14].
6. Tren de aterrizaje
Este elemento de la aeronave tiene varias posiciones en funcio´n del modelo. Una de estas
posiciones se encuentra en el morro, por lo que no afecta al sistema. En cambio las otras dos
pueden afectar al sistema ya que se situ´an en las semi-alas.
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Figura 7.7: tren de atterizaje A350 [44].
Se puede observar que se encuentra cerca del borde de ataque y a ambos lados de los tanques
de combustible.
7.0.2. Feno´menos F´ısicos
1. Corrosio´n
Es el deterioro de un metal producido por reacciones qu´ımicas con los alrededores.[23]
Esta ocurre cuando se la superficies se encuentra expuesta al ox´ıgeno diato´mico disuelto en
el aire. La corrosio´n se ve favorecida por altas temperaturas y presiones, es por esto que se
debe tenr muy en cuenta ya que en el sistema anti-hielo se dan este tipo de condiciones.
Existen mu´ltiples tipos distintos de corrosio´n de los que se van a destacar los ma´s comunes
en la industria aeronau´tica [21].
Ataque superficial uniforme.
Esta forma de corrosio´n es la ma´s comu´n se cause simplemente por la exposicio´n del
metal al aire. Es de vital importancia la calidad de la pintura anticorrosiva.
Corrosio´n intergranular
Se da normalmente en las series de la aleacio´n de aluminio 7000 en zonas como en los
largueros de las alas o zonas con alta dureza.
Corrosio´n bajo tensio´n
En zonas que soportan grandes esfuerzos como el tren de aterrizaje .
Corrosio´n por deposicio´n.
Puede ocurrir en cualquier zona donde se acumulen contaminantes.
2. Humedad y suciedad
Se debe tener en cuenta que al existir tantos cambios de temperatura en el sistema debido
a las distintas condiciones de trabajo, se puede dar el caso de condesacio´n en el tubo. El ala
de la aeronave no esta estancay esta´ preparada para situaciones con una alta humedad, por
lo que este aspecto no ser´ıa de gran importancia.
En el caso de la suciedad, teniendo en cuenta que el sistema ira acumulando polvo debido a
su uso, se tendra´ que tener en cuenta que este no se acumule en los orificios del tubo piccolo
debido a su pequen˜a dimensio´n.
3. Deformaciones del sistema
El sistema anti-hielo esta formado por una serie de tubos de gran longitud y se distribuyen
a lo largo del ala, la cua´l es una superficie que flecta deformando el sistema. Es por esto que
se tiene que examinar si estas deformaciones son ela´sticas o pla´sticas, estas u´ltimas pueden
ser muy problema´ticas.
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4. Vibraciones
Las vibraciones son un factor a tener en cuenta ya que si se tiene en cuenta que nuestro
sistema se nutre del sangrado del motor esto provoca que se generen vibraciones, por lo que
se tendra´ que tener en cuenta este factor.
5. Efecto de la temperatura
Si se analiza las condiciones de trabajo del Wing Anti Ice, se puede observar que se trata de
un tubo por el que circula un flujo de aire caliente a altas temperaturas. Si se atiende a los
feno´menos de termofluencia, se sabe que al aumentar la temperatura disminuye la tensio´n
σy (Tensio´n de Fluencia), por lo que el material fallara´ cuando se apliquen tensiones que a
temperatura ambiente estar´ıan por debajo de este l´ımite.
Adema´s de este feno´meno, se debe tener en cuenta que en el sistema existira´n numerosos
gradientes te´rmicos debido a las diferencias de temperatura entre el interior y el exterior y
en funcio´n de la fase de vuelo, lo que generara´ tensiones internas.
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Cap´ıtulo 8
L´ıneas de desarollo
Despue´s de haber realizado un profundo ana´lisis del sistema, en este cap´ıtulo se van a mostrar
las principales conclusiones obtenidas mediante este estudio en cua´nto a las posibles v´ıas de mejora
del sistema actual.
En primer lugar uno de los principales puntos de mejora del sistema es el hecho de que el sistema
actual eyecta fluido, algo que sin duda nos hace perder mucha eficiencia energe´tica. Debido a
lo que se acaba de mencionar se deber´ıa disen˜ar un sistema que recircule este flujo de aire que
actualmente se eyecta.
Para ello se debe disen˜ar un nuevo sistema que consiga recircular el fluido. Se debera´ tener en
cuenta las posibles nuevas interacciones con los dema´s sistemas.
Si atendemos a lo analizado anteriormente, si se disen˜ara´ un nuevo sistema adecuado,el fluido
que una vez haya realizado su principal funcio´n (calentar el borde de ataque), se puede emplear
en otra funcio´n. Por ejemplo, el aire que se env´ıa al sistema de refrigeracio´n de los pasajeros
(Packs), tambie´n se nutre de aire a una temperatura determinada, generalmente ma´s baja que la
que obtiene del sangrado. Por esto se concluye que ser´ıa una buena mejora el emplear este aire
que ya se ha enfriado por su paso por el borde de ataque, para conducirlo a los Packs.
El beneficio de reutilizar este aire, es que adema´s de reducir el aire sangrado al motor, tambie´n
se ahorrar´ıa la energ´ıa necesaria para enfriar el aire que procede del motor para utilizarlo en los
Packs.
Para llevar a cabo esta mejora se deben tener en cuenta los siguientes puntos:
Se debera´ estudiar si al aumentar la longitud del tubo y como consecuencia el peso del
sistema, este sigue siendo ma´s eficiente que la versio´n anterior.
Se debera´ estudiar las nuevas interaciones con los dema´s sistemas.
Se debera´ estudiar la necesidad de introducir una bomba que dirija el flujo desde el final del
borde de ataque una vez se ha enfriado hacia los packs.
Como principal incoveniente y que se debera´ estudiar en profundidad, es el incremento del peso
del sistema.
Otra posible mejora se centra en el modo de transferencia de calor. Antes se han estudiado los
diferentes feno´menos, se ha obtenido que la manera ma´s eficiente de transportar el calor es me-
diante la conduccio´n.
Se ha llegado a la conclusio´n de que si en lugar de existir un vac´ıo entre el tubo piccolo y el borde
de ataque se introdujera un material, que realizara´ esta transferencia mediante conduccio´n, esta
ser´ıa mucho ma´s eficiente.
La idea es introducir un material de baja densidad que transmita por conduccio´n, adema´s de la
transferencia por conveccio´n realizada por el tubo piccolo.
Por u´ltimo, otro de los problemas del sistema actual es el sobre-uso del sistema anti-hielo, lo que
provoca el aumento del consumo de combustible. Esto se debe a que los sistemas de deteccio´n
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actuales no son tan exactos o inmediatos para generan confianza plena en e´l, es por esto que el
piloto es el que tiene la u´ltima palabra para decidir si se activa o no y como consecuencia, se activa
ma´s veces de las que se necesita.
Es por esto que se debe disen˜ar un nuevo sistema eficaz que sea capaz de dar una sen˜al inequ´ıvoca
de que se puede dar o hay presencia de hielo.
Se ha de disen˜ar un sistema que detecte una condiciones atmosfe´ricas que provocara´ la aparicio´n
de hielo y avise a la tripulacio´n del avio´n de la necesidad de activar el sistema. Por otro lado,
no solo se necesita detectar una atmo´sfera propicia para la formacio´n de hielo, se debe detectar
la formacio´n de hielo automa´ticamente y constantemente. Emitiendo una sen˜al inequ´ıvoca a la
tripulacio´n para as´ı reducir el uso del sistema sin que sea necesario.
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Cap´ıtulo 9
Conclusiones y Trabajo Futuro
9.1. Conclusio´n
En el presente proyecto se ha realizado un estudio global del sistema anti-hielo. Como se ha
podido observar, este sistema es esencial en el funcionamiento de una aeronave, pero tamb´ıen se
ha observado que tiene muchos puntos donde poder mejorarlo.
A continuacio´n se van a mostrar los puntos principales que se han llevado a cabo y las conclusiones
que se han obtenido:
Estudio Previo del sistema, sus variantes y las actuales l´ıneas de innovacio´n. Una vez que se
ha desarrollado este importante trabajo de investigacio´n, se ha podido observar los puntos
de´biles del sistema, y adema´s, las distintas l´ıneas de mejora que se llevan a cabo en otras
empresas, es por esto que se llega a la conclusio´n de que las l´ıneas de mejora que se proponen
aqu´ı son innovadoras y distintas a las dema´s.
Estudio de la normativa reguladora vigente, o´rganos reguladores y requerimientos mı´nimos
del sistema. De este apartado se han obtenido las distintas necesidades que se deben cumplir
si se quiere certificar una aeronave con sistema anti-hielo y los posibles factores limitantes
que se tienen que cumplir si se disen˜a un nuevo sistema.
Estudio de los feno´menos f´ısicos en los que se basa el sistema, se realizo para entender en
profundidad los feno´menos f´ısicos que se emplean para mejorar el sistema.
Disen˜o 3D del entorno f´ısico del sistema, lo que nos aporta una visio´n global del sistema,
adema´s de poder obtener en un futuro factores tan importantes como el espacio del que
disponemos para implementar un posible nuevo modelo de sistema anti-hielo.
Realizacio´n de simulaciones con CFD para analizar la necesidad del uso de este tipo de
sistemas. Se debera´ realizar las simulaciones pertinentes al posible nuevo disen˜o que se realice
siguiente las bases de estas.
Interferencias del sistema y l´ıneas de mejora, si se quiere asentar las bases de las posibles
l´ıneas de mejora del sistema, es necesario saber como interacciona con los sistemas adyacen-
tes, ya que puede ser un factor muy limitante en un modelo futuro.
Se ha realizado un profundo estudio del sistema Wing Anti Ice del cua´l se han obtenido importantes
conocimientos que posteriormente se han empleado en la realizacio´n de las posibles l´ıneas de mejora
del sistema.
En el presente proyecto se ha realizado un documento muy completo de consulta sobre este tipo
de sistema anti-hielo.
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CAPI´TULO 9. CONCLUSIONES Y TRABAJO FUTURO
9.2. Trabajo futuro
Se van a enumerar los puntos con los que se podr´ıa completar el proyecto:
Re-disen˜o de las modelizaciones 3D usando los planos necesarios y con medidas exactas.
Simulacio´n en ANSYS con la licencia completa para poder simular el apartado 7.4.
Completar los modelos de transferencia de calor incluyendo las pe´rdidas de calor por la
evaporacio´n del agua y otros cambios de fase.
Comparar los resultados obtenidos entre el ANSYS Fluent y los que se obtendr´ıan usando
el mo´dulo FENSAP Ice.
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Cap´ıtulo 10
Presupuesto del Proyecto y su
Entorno Socio-econo´mico.
10.1. Presupuesto
1. Autor:
Sergio Robles Mart´ınez.
2. Departamento:
Ingenier´ıa Meca´nica.
3. Descripcio´n del Proyecto:
T´ıtulo: Estudio del sistema WAI y posibles v´ıas de desarrollo para mejorar su eficiencia
energe´tica.
Duracio´n: 5 meses.
4. Desglose presupuestario:
Figura 10.1: Costes de Software informa´tico.
Figura 10.2: Coste de Equipos informa´ticos.
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CAPI´TULO 10. PRESUPUESTO DEL PROYECTO Y SU ENTORNO SOCIO-ECONO´MICO.
Figura 10.3: Coste de Personal
El coste imputable de los coste informa´tico de equipos y software se ha calculado mediante
la siguiente expresio´n:
C =
t
d
· p · u (10.1)
Donde:
t: nu´mero de meses que el bien ha sido utilizado.
d: periodo de depreciacio´n.
p: precio decompra del bien.
u: porcentaje de utilizacio´n del bien.
Por otro lado, se an˜aden costes indirectos, donde se incluyen los costes de desplazamiento,
dietas, oficina,etc que se suponen como un 15 % del total de software,equipos y personal.
Figura 10.4: Coste total.
10.2. Entorno Socio-econo´mico
El sector aeronautico actualmente se enfrenta ante uno de sus mayores retos en la historia,
el constante crecimiento en el precio del combustible. Este problema a toda la industria automo-
bil´ıstica, ya que se enfrentan al desaf´ıo de mantener las prestaciones, disminuyendo el consumo de
combustible.
Este trabajo de fin de grado, no va a reportar un impacto socio-econo´mico considerable, ya que se
trata de un proyecto que trata de ser una gu´ıa sobre el actual sistema anti-hielo del que disponen
las actuales aeronaves.
Sin embargo, puede provocar un gran impacto indirecto, ya que el presente proyecto, establece
muchos puntos de mejora y posibles l´ıneas por las que se puede optimizar el sistema. Esto podr´ıa
provocar que alguna empresa decidiera desarrollar algunas de estas mejoras provocando una re-
duccio´n en el consumo de combustible.
Por u´ltimo no se debe olvidar que es un proyecto acade´mico de la UC3M y por esto se podra´
utilizar para desarrollar alguno de los trabajos futuros o servir de base para otro proyecto.
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